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Sommario 
In passato si è ipotizzata la possibilità di realizzare un satellite di ridotte dimensioni e 
costi contenuti, in grado di compiere esperimenti attivi sui plasmi nella magnetosfera 
terrestre, di acquisire dati e inviarli a terra: per questo motivo, la missione è stata 
denominata SPES, acronimo di Space Plasma Experiment Satellite. Nell’ambito di 
precedenti lavori si sono indagate possibili soluzioni per la generazione del plasma 
artificiale e per la strategia orbitale da tenere nell’arco della missione. 
Nella presente tesi, svolta presso Alta SpA, si studia il dimensionamento strutturale del 
satellite, secondo i vincoli imposti dal programma di lancio, e la possibilità di utilizzare 
un sistema di controllo termico passivo, per mantenere ogni apparato all’interno dei 
propri limiti di temperatura operativa. Contestualmente, oltre a selezionare e 
posizionare tutti gli strumenti di bordo necessari, si dimensionano i sottosistemi di 
comunicazione e di generazione della potenza. 
Il dimensionamento della struttura è stato eseguito a partire dalle analisi di rigidezza e 
resistenza, in base ai requisiti che il programma di lancio impone. In seguito, 
ipotizzando che i pannelli solari, in configurazione body-mounted, svolgano funzione di 
elemento strutturale di tipo guscio, si sono condotte due simulazioni al calcolatore, per 
verificare i requisiti di carico in direzione assiale e laterale. Nell’ambito di tali 
simulazioni si è inserita anche una potenziale interfaccia con il lanciatore. Il software di 
cui si è fatto uso è il programma Catia v5. 
Per l’analisi termica, invece, si è dovuto creare un modello a parametri concentrati, 
basato sulla teoria delle reti termiche generalizzate. Dopo aver definito il numero di 
nodi necessari e aver assegnato a ciascuno di questi i relativi parametri fisici, si sono 
impostati alcuni fogli di lavoro per la definizione e risoluzione del sistema di equazioni 
differenziali, che descrivono la dinamica termica del satellite. In questo caso si è 
utilizzato il software Matlab 7.1. 
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Abstract 
In the past, the design of a spacecraft with reduced size and cost has been devised and 
developed thereafter. The primary goals of this project focused on the capability to 
perform active experiments on plasmas in the Earth’s magnetosphere and on the 
ability to collect and send data to a ground station. The mission was named Space 
Plasma Experiment Satellite (SPES). Studies were conducted in the search for solutions 
to generate artificial plasma and to identify the orbital strategy to accomplish the 
mission. 
As part of this continuous development, this thesis, coordinated with Alta SpA, deals 
with the structural dimensioning of the spacecraft, given the constraints imposed by 
the launch schedule. Additionally, the feasibility of a passive thermal control system to 
maintain all of the equipment within its operating temperature limits was explored. 
Furthermore, this thesis proposes selection and arrangement of all the on-board 
instrumentation, as well as the sub-systems for communications and for power 
production. 
The structural dimensioning is based upon rigidity and resistance analyses, in 
compliance with the launch schedule requirements. Then, in the hypothesis the body-
mounted solar panels perform as shell-like structural elements, two distinct 
simulations, using the software Catia v5, were conducted in order to verify the axial 
and lateral load requirements. In addition, a potential interface with the launcher was 
simulated. 
The thermal analysis instead, was carried out based on the theory of the generalized 
thermal networks and using a lumped-parameter analytical model. After defining the 
necessary amount of nodes and assigning the corresponding physical parameters to 
each one of these nodes, Matlab 7.1 worksheets were set up to identify and resolve 
the system of differential equations that describe the thermal dynamics of the 
satellite. 
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1. Introduzione 
Il plasma presente nello spazio costituisce un ambiente ideale per effettuare 
esperimenti difficilmente riproducibili in laboratorio. Allo stesso modo, un satellite di 
dimensioni ridotte, equipaggiato con la strumentazione necessaria per produrre un 
plasma artificiale, rappresenta un sistema molto interessante per eseguire esperimenti 
in maniera attiva. Da qui nasce l’idea della missione spaziale SPES (Space Plasma 
Experiment Satellite), dedicata proprio all’acquisizione di dati sull’interazione tra la 
magnetosfera terrestre e una magnetosfera creata artificialmente attorno a un 
satellite [40]. 
 
1.1 Obiettivi di missione 
La missione in esame ha molteplici obiettivi, che possono essere suddivisi in due 
categorie in base alla loro importanza. 
Obiettivi primari: 
o Eseguire esperimenti scientifici sui plasmi 
o Raccogliere dati mediante opportuni sistemi di diagnostica 
o Inviare i dati raccolti a terra 
Obiettivi secondari: 
o Provare in volo il propulsore ALTA HT-100 
o Esplorare le fasce di Van Allen 
 
1.2 Obiettivi della tesi 
In precedenti lavori [1][24] si sono compiuti studi di fattibilità sulla missione in esame, 
in particolar modo riguardo alla strategia orbitale  e alla strumentazione necessaria per 
la generazione del plasma artificiale. Obiettivo principale del presente studio, svolto 
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presso Alta SpA, è condurre analisi che dimostrino la fattibilità della missione a livello 
strutturale e termico, tenendo conto dei risultati raggiunti nei precedenti lavori. 
Al fine di ottenere una configurazione preliminare vincente, e per completezza di 
studio, si esamineranno i vari sottosistemi del satellite, proponendo le migliori 
soluzioni per la scelta della strumentazione di bordo in base a criteri di consumo, 
ingombro e masse. Di alcuni sottosistemi, come il sistema di comunicazione o di 
generazione della potenza, si darà un dimensionamento completo. 
I vincoli che si dovranno soddisfare dipendono dalle scelte strategiche operate nei 
precedenti lavori. In particolare, secondo quanto svolto in [24], i vincoli geometrici e 
ponderali derivano dalla scelta del programma di lancio, che è stato individuato in 
ASAP-S, adattamento del programma ASAP5 al lanciatore russo Soyuz. Da questa scelta 
discendono anche i parametri orbitali che influenzano il dimensionamento del 
sottosistema di comunicazione, così come l’ambiente termico del satellite. In questo 
senso, i requisiti di temperatura più stringenti sono da ricondurre principalmente 
all’impianto di generazione del campo magnetico dimensionato in *24+. 
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2. Dimensionamento della struttura 
Si vuole dimensionare, in base ai vincoli imposti dal programma di lancio ASAP-S, la 
struttura del satellite, in modo tale che la superficie laterale sia massimizzata e il peso 
contenuto. Nella figura seguente sono illustrati i vincoli riguardanti gli ingombri per un 
carico ausiliario di tipo micro-satellite [2]. 
 
Fig. 2.1 – Vincoli geometrici del programma di lancio 
L’esigenza di massimizzare la superficie esterna nasce dalla necessità di generare 
potenza attraverso l’utilizzo di pannelli solari in configurazione body-mounted1 ed 
evitare così complicazioni a livello di controllo d’assetto. Una soluzione del genere, 
però, non permette di avere tutta la superficie fotovoltaica costantemente in vista 
rispetto al sole (fatta eccezione per i periodi d’eclisse), per cui si vuole ottenere una 
sezione trasversale quanto più ampia possibile. È chiaro come, da una semplice analisi 
                                                          
1
 La configurazione body-mounted prevede il montaggio dei pannelli solari sulle facce laterali del 
satellite. Questo evita la presenza di superfici fotovoltaiche mobili, che comporterebbero, oltre a 
complicazioni in termini di sistema di controllo d’assetto, problemi di ingombro e masse aggiuntive. 
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geometrica, questo vincolo imponga di scartare l’idea di una configurazione 
simmetrica rispetto all’asse longitudinale: il cerchio massimo, infatti, stando ai vincoli 
di ASAP-S, risulterebbe essere di 730 𝑚𝑚, con una conseguente sezione trasversale 
massima di 0.73 𝑚2. Una tale superficie è sicuramente insufficiente a generare la 
potenza necessaria per il funzionamento del sistema (vd. Cap. 5). Si opta dunque per 
una configurazione asimmetrica che sfrutti tutto lo spazio a disposizione, ottenendo le 
caratteristiche geometriche riportate in tabella 2.1. 
Geometria 
Altezza (𝒎𝒎) 1000 
Raggio esterno (𝒎𝒎) 1880 
Raggio interno (𝒎𝒎) 1190 
Corda massima (𝒎𝒎) 1800 
Angolo di apertura (°) 57.2 
Area di una base (𝒎𝟐) 1.057 
Area del pannello esterno (𝒎𝟐) 1.877 
Area del pannello interno (𝒎𝟐) 1.188 
Area del pannello laterale (𝒎𝟐) 0.69 
Area trasversale massima (𝒎𝟐) 1.8 
Area trasversale minima (𝒎𝟐) 0.835 
Tab. 2.1 – Caratteristiche geometriche della struttura 
Si ipotizza di configurare il telaio come formato da due piastre di base e un setto di 
separazione centrale, tutti di forma identica, collegati tra loro da sei correnti verticali 
di forma opportuna (quattro angolari e due centrali). Il telaio deve essere in grado di 
sopportare il peso massimo consentito di 200 𝑘𝑔 [2]. 
Essendo la struttura asimmetrica, si procederà a un dimensionamento cautelativo, 
partendo dalle seguenti ipotesi: 
 Struttura cilindrica di tipo monocoque con diametro equivalente 
 Massa del satellite uniformemente distribuita 
 Materiale di costruzione Al7075 
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Il diametro equivalente 𝐷𝑒𝑞 , considerando la superficie di base come circolare, risulta 
pari a 1.16 𝑚. 
 
2.1 Dimensionamento a rigidezza 
Come primo passo si procede a un dimensionamento a rigidezza assiale e laterale. 
Nelle tabelle seguenti si riportano i requisiti di carico imposti dal programma di lancio 
ASAP-S e le proprietà meccaniche del materiale di costruzione scelto. 
Requisiti di carico di ASAP-S 
Fattore di carico assiale 7.5 
Fattore di carico laterale 4 
Prima frequenza assiale 𝒇𝒏𝒂𝒕,𝒂𝒙 (𝑯𝒛) 90 
Prima frequenza laterale 𝒇𝒏𝒂𝒕,𝒍𝒂𝒕 (𝑯𝒛) 35 
Fattore estremo di sicurezza 1.3 
Fattore limite di sicurezza 1.1 
Tab. 2.2 – Requisiti di carico del programma di lancio 
Proprietà del materiale Al7075 
Modulo di Young 𝑬  𝑵 𝒎𝟐   7.1 ∙ 1010  
Densità 𝝆  𝒌𝒈 𝒎𝟐   2.8 ∙ 103  
Tensione a rottura 𝑺𝒖  𝑵 𝒎
𝟐   5.24 ∙ 108 
Tensione di snervamento 𝑺𝒚  𝑵 𝒎
𝟐   4.48 ∙ 108 
Tab. 2.3 – Proprietà meccaniche del materiale 
In letteratura si può trovare un’espressione per la prima frequenza assiale della 
struttura, schematizzata come un sistema massa-molla, che tenga conto dell’ipotesi di 
massa uniformemente distribuita [3]: 
𝑓𝑛𝑎𝑡 ,𝑎𝑥 =
1
2𝜋
 
𝑘𝑎𝑥
𝑀𝐿
= 0.25 
𝐴𝐸
𝑀𝐿
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Da questa si può facilmente ricavare l’area della sezione trasversale del cilindro e di 
conseguenza lo spessore necessario: 
𝐴 =  
𝑓𝑛𝑎𝑡 ,𝑎𝑥
0.25
 
𝑀𝐿
𝐸
= 3.65 ∙ 10−4𝑚2 
𝐴 = 𝜋𝐷𝑒𝑞 𝑡𝑎𝑥 → 𝑡𝑎𝑥 =
𝐴
𝜋𝐷𝑒𝑞
= 0.1 𝑚𝑚 
Procedendo analogamente in riferimento alla prima frequenza laterale, si deduce il 
momento d’inerzia della sezione trasversale 
𝑓𝑛𝑎𝑡 ,𝑙𝑎𝑡 = 0.56 
𝐸𝐼
𝑀𝐿3
→ 1.1 ∙ 10−5𝑚4 
da cui, considerando l’espressione del momento d’inerzia per una sezione a corona 
circolare, si ricava il relativo spessore necessario 
𝐼 =
𝜋
64
 𝐷𝑒𝑥𝑡 − 𝐷𝑖𝑛𝑡  ≅
𝜋
16
𝐷𝑒𝑞
3 𝑡𝑙𝑎𝑡 → 𝑡𝑙𝑎𝑡 = 0.036 𝑚𝑚 
Questo risultato è valido nell’ipotesi di 𝑡𝑙𝑎𝑡 ≪ 𝐷𝑒𝑞  , ipotesi ampiamente verificata. 
Confrontando gli spessori derivanti dai vincoli sulle prime frequenze assiale e laterale si 
deduce facilmente che lo spessore richiesto per il cilindro equivalente, dall’analisi di 
rigidezza, risulta pari al valore massimo tra i due ottenuti, ovvero 0.1 𝑚𝑚. 
 
2.2 Dimensionamento a resistenza 
Moltiplicando le forze e i momenti agenti sulla struttura per i relativi fattori di carico e 
di sicurezza tabulati in 2.2 si ottengono i carichi estremi e i carichi-limite, riportati in 
tabella 2.4. Questi rappresentano la peggiore condizione di carico che il telaio deve 
essere in grado di sopportare quando il satellite si trova a bordo del razzo vettore, 
ovvero durante la fase di lancio. 
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Per il calcolo del momento flettente si è considerato un braccio di 0.5 𝑚, ipotizzando 
che il baricentro del cilindro si trovasse in mezzeria. 
Carichi di esercizio 
Carico assiale estremo (𝑵) 19110 
Carico laterale estremo (𝑵) 10192 
Momento flettente estremo (𝑵𝒎) 5096 
Carico assiale limite (𝑵) 16170 
Carico laterale limite (𝑵) 8624 
Momento flettente limite (𝑵𝒎) 4312 
Tab. 2.4 – Carichi estremi e carichi-limite 
Combinando opportunamente i valori ottenuti si possono valutare il carico estremo 
equivalente e il carico-limite equivalente: 
𝑃𝑒𝑞 ,𝑢 = 𝑃𝑎𝑥 ,𝑢 +
4𝑀𝑓𝑙 ,𝑢
𝐷𝑒𝑞
= 36677.23 𝑁 
𝑃𝑒𝑞 ,𝑙 = 𝑃𝑎𝑥 ,𝑙 +
4𝑀𝑓𝑙 ,𝑙
𝐷𝑒𝑞
= 31034.58 𝑁 
È possibile, a questo punto, calcolare lo spessore minimo necessario, facendo 
riferimento all’espressione che definisce la tensione. In particolare si parte dal valore 
della tensione di snervamento 
𝑆𝑦 =
𝑃𝑒𝑞 ,𝑙
𝜋𝐷𝑒𝑞 𝑡𝑟𝑒𝑠
→ 𝑡𝑟𝑒𝑠 =
𝑃𝑒𝑞 ,𝑙
𝜋𝐷𝑒𝑞𝑆𝑦
= 1.9 ∙ 10−2𝑚𝑚 
per verificare, poi, che la tensione massima esperita dal materiale con tale spessore, 
sotto l’effetto del carico estremo equivalente, sia inferiore alla tensione a rottura, 
ovvero: 
𝜍 =
𝑃𝑒𝑞 ,𝑢
𝜋𝐷𝑒𝑞 𝑡𝑟𝑒𝑠
< 𝑆𝑢  
Dato che la tensione 𝜍 così ottenuta ha un valore di 5.29 ∙ 108  𝑁 𝑚2 , superiore alla 
tensione a rottura del materiale Al7075, si deduce che il dimensionamento vada 
reiterato, agendo opportunamente sui fattori di carico, sino a che la condizione sulla 
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tensione massima non risulti verificata. Si nota, quindi, che il fattore limite di sicurezza, 
che ASAP-S impone pari a 1.1, deve essere portato ad almeno 1.12 affinché il telaio in 
esame sia correttamente dimensionato a resistenza. Si ha, in sostanza, una variazione 
sui valori dei carichi-limite d’esercizio, come riportato in tabella 2.5, e, di conseguenza, 
degli altri parametri d’interesse. 
Carichi - limite di esercizio  𝑪.𝑺. = 𝟏.𝟏𝟐  
Carico assiale limite (𝑵) 16464 
Momento flettente limite (𝑵𝒎) 4390.4 
Carico limite equivalente (𝑵) 31598.84 
Tab. 2.5 – Carichi - limite di esercizio con coefficiente di sicurezza modificato 
In base a questi nuovi valori si ottiene 
𝑡𝑟𝑒𝑠 = 1.93 ∙ 10
−2𝑚𝑚 
𝜍 = 5.20 ∙ 108  𝑁 𝑚2 < 𝑆𝑢  
da cui si deduce che la sezione resistente è correttamente dimensionata. 
 
2.3 Dimensionamento a instabilità 
Per eseguire un dimensionamento a instabilità di un guscio cilindrico si fa riferimento 
al seguente set di equazioni [6]: 
𝜑 =
1
16
 
𝐷
2 
𝑡𝑖𝑛𝑠𝑡
 
𝛾 = 1− 0.901 1− 𝑒−𝜑  
𝜍𝑐𝑟 = 0.6𝛾
𝐸𝑡𝑖𝑛𝑠𝑡
𝐷
2 
 
dove 𝜑 rappresenta un parametro geometrico, mentre 𝛾 è il fattore di riduzione. 
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Affinché la struttura non si instabilizzi è necessario che il carico critico 𝑃𝑐𝑟  sia maggiore 
del carico estremo equivalente calcolato in precedenza. Si esprime, dunque, il carico 
critico in funzione dello spessore 𝑡𝑖𝑛𝑠𝑡  e si verifica la condizione testé imposta. 
𝑃𝑐𝑟 = 𝜍𝑐𝑟 ∙ 𝐴 ≥ 𝑃𝑒𝑞 ,𝑢  
𝑃𝑐𝑟 = 1.2𝜋𝐸𝑡𝑖𝑛𝑠𝑡
2
 
  
 
1− 0.901
 
 
 
1− 𝑒
− 
1
16
 
𝐷
2 
𝑡𝑖𝑛𝑠𝑡
 
 
 
 
 
  
 
 
Il sistema è facilmente risolvibile per via grafica e produce come soluzione uno 
spessore 𝑡𝑖𝑛𝑠𝑡  minimo pari a 0.67 𝑚𝑚. Il grafico è riportato nella figura seguente. 
 
Fig. 2.2 – Soluzione grafica al problema d’instabilità 
Ricapitolando gli spessori relativi alle varie analisi condotte, quello cui si farà 
riferimento, per calcolare le proprietà geometriche della sezione trasversale, 
corrisponde a 𝑚𝑎𝑥 𝑡𝑟𝑖𝑔 , 𝑡𝑟𝑒𝑠 , 𝑡𝑖𝑛𝑠𝑡  , ovvero 0.67 𝑚𝑚, ultimo valore calcolato. 
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2.4 Struttura del satellite 
In base allo spessore minimo calcolato nel paragrafo precedente è possibile ricavare 
l’area della sezione trasversale necessaria. Da questa, abbandonando l’ipotesi di guscio 
cilindrico monocoque, si deduce l’area della sezione trasversale di ogni corrente, 
dividendo, semplicemente, l’area complessiva per il numero di correnti stabilito, 
ovvero, nel caso presente, sei. Si riportano i risultati nella tabella seguente. 
Geometria sezione trasversale 
Area sezione trasversale  𝒎𝒎𝟐  4883.32 
Area sezione trasversale di un singolo corrente  𝒎𝒎𝟐  813.89 
Tab. 2.6 – Proprietà geometriche della sezione trasversale 
Nelle figure seguenti si riportano la sezione trasversale dei correnti, con le relative 
quote, e una vista isometrica del telaio. 
 
Fig. 2.3 – Geometria dei correnti 
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Fig. 2.4 – Vista isometrica del telaio 
I correnti così dimensionati hanno ciascuno una massa di 2.28 𝑘𝑔, mentre le piastre 
pesano 2.96 𝑘𝑔 l’una. La massa totale del telaio, in definitiva, risulta pari a 22.56 𝑘𝑔. 
Per dare una valenza maggiore al dimensionamento, sin qui compiuto tramite fogli 
Excel e Matlab, viste le ipotesi apparentemente lontane dalla geometria effettiva, si è 
ritenuto opportuno svolgere un’analisi agli elementi finiti tramite il software Catia v5, 
lo stesso con cui sono stati realizzati i disegni e la modellazione 3D. Le simulazioni 
FEM2 sono state condotte imponendo un vincolo di incastro alla base inferiore del 
telaio3 e applicando, in prima istanza, il peso massimo di 200 𝑘𝑔 come forza distribuita 
sul setto centrale, per rispettare l’ipotesi di baricentro in mezzeria. Successivamente si 
è ripetuta la simulazione con una distribuzione dei pesi più attinente a quella che 
dovrebbe essere la configurazione reale del satellite: peso del magnete (≈ 70 𝑘𝑔) 
distribuito lungo le connessioni tra il setto di separazione e i sei correnti e peso 
complessivo dei componenti interni distribuito sulla base inferiore. 
I risultati delle analisi di tensione e deformazione, nei due casi presi in esame, sono 
riportati nelle figure seguenti. 
                                                          
2
 Finite Element Method. 
3
 Un simile vincolo è imposto per simulare l’interfaccia tra satellite e razzo vettore. 
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Fig. 2.5 – Tensioni nel caso di peso distribuito sul setto centrale (dettaglio) 
 
Fig. 2.6– Deformazioni nel caso di peso distribuito sul setto centrale 
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Si noti come, dalla prima simulazione, risulti uno sforzo maggiore nelle zone di 
giunzione tra i correnti e la piastra centrale, e una deformazione più accentuata nelle 
zone centrali delle due regioni del setto delimitate dai sei correnti: questo è un 
risultato logico, stante la distribuzione uniforme imposta. In pratica, però, nelle zone 
più rosse non è applicato alcun peso. In ogni caso, anche se questa fosse la condizione 
reale, i valori di tensione rimarrebbero al di sotto dei limiti a rottura e snervamento. 
Nella seconda simulazione, come era lecito aspettarsi, le tensioni maggiori si 
presentano ancora lungo i correnti, in particolare attorno alle connessioni tra correnti 
e piastra centrale, con valori, ancora una volta, ampiamente inferiori ai limiti di rottura 
e snervamento (figura 2.7). Le deformazioni, invece, occorrono in maniera uniforme 
lungo i sei correnti e tendono a comprimere la struttura. Gli spostamenti massimi sono 
dell’ordine di una decina di 𝜇𝑚 e sono perciò poco rilevanti (figura 2.8). 
 
Fig. 2.7 – Tensioni nel caso di peso concentrato sui correnti 
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Fig. 2.8 – Deformazioni nel caso di peso concentrato sui correnti 
Si sono, infine, effettuate tre ulteriori simulazioni, nelle quali il peso massimo di 
200 𝑘𝑔 è applicato su una delle quattro facce ricoperte dai pannelli solari, 
rispettivamente laterale, posteriore e frontale. I risultati, ancora una volta confortanti, 
sono illustrati nelle immagini che seguono. 
In tutti i casi, logicamente, le tensioni maggiori si trovano nelle zone di giunzione tra i 
correnti e le piastre, in particolare in quelle che si trovano sulla piastra vincolata al 
lanciatore, ovvero quella inferiore. Le deformazioni, accentuate nelle figure per 
questioni di visibilità, sono dell’ordine dei millimetri. 
C’è da dire, ad ogni modo, che i carichi così applicati non sono del tutto realistici, 
anche se forniscono una valida interpretazione delle tensioni in gioco, poiché la 
distribuzione reale dei pesi è ben diversa e nelle simulazioni non si tiene conto della 
rigidezza introdotta dalla presenza dei pannelli solari. 
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Fig. 2.9 – Tensioni nel caso di forza applicata su una faccia laterale 
 
Fig. 2.10 – Deformazioni nel caso di forza applicata su una faccia laterale 
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Fig. 2.11 – Tensioni nel caso di forza applicata sulla faccia posteriore 
 
Fig. 2.12 – Deformazioni nel caso di forza applicata sulla faccia posteriore 
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Fig. 2.13 – Tensioni nel caso di forza applicata sulla faccia frontale 
 
Fig. 2.14 – Deformazioni nel caso di forza applicata sulla faccia frontale 
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2.5 Struttura del satellite – seconda analisi 
La struttura fin qui descritta, nonostante i riscontri delle simulazioni, appare 
ampiamente sovradimensionata, in ragione della bassa sollecitazione cui è sottoposta. 
Si propone dunque di evitare il dimensionamento a instabilità e considerare, nelle 
relative simulazioni, i pannelli solari come elementi strutturali di tipo guscio. 
Ritornando dunque ai valori calcolati tramite le analisi a rigidezza e resistenza, si ha 
che, nell’ipotesi di guscio cilindrico monocoque, lo spessore necessario è pari a 0.1 𝑚𝑚 
(vd. Par. 2.1 e 2.2). Dimensionando i sei correnti verticali in base a questo valore, si ha 
che la sezione trasversale singola è pari a circa 122 𝑚𝑚2. In figura 2.15 si riporta la 
nuova geometria proposta. 
 
Fig. 2.15 – Geometria dei correnti 
I correnti angolari hanno un lato di 14 𝑚𝑚, mentre quelli centrali di 20. Lo spessore è 
6 𝑚𝑚 per ogni corrente, per una superficie complessiva di poco superiore a quella 
richiesta. Ogni corrente ha un peso di circa 0.341 𝑘𝑔. 
Per motivi che saranno chiari grazie all’analisi termica (vd. Cap. 8), si propone di 
sostituire la base superiore con una travatura reticolare che mantenga la rigidità della 
struttura. Ogni elemento della travatura ha sezione 8 × 8 𝑚𝑚. 
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Questo svuotamento contribuisce a un’ulteriore riduzione del peso globale del telaio, 
oltre a garantire un ambiente termico consono al magnete nella baia superiore. La 
struttura così dimensionata è riportata in figura 2.16. 
 
Fig. 2.16 – Telaio alternativo 
Il peso della travatura è di circa 1.5 𝑘𝑔, mentre quello del setto di separazione e della 
base inferiore rimane di 2.96 𝑘𝑔. La massa complessiva della struttura risulta, in 
questo caso, pari a circa 9.5 𝑘𝑔, ovvero meno della metà rispetto a quella risultante 
dal dimensionamento precedente. 
Per verificare l’adeguatezza di un simile telaio rispetto ai requisiti, utilizzando, ancora 
una volta, il software Catia v5, si sono effettuate due simulazioni che contemplano la 
presenza dei pannelli solari come elemento strutturale di tipo guscio. Entrambe sono 
state eseguite ipotizzando di trovarsi in condizioni di lancio, ovvero le più gravose 
possibili, per quanto riguarda la struttura, nell’arco dell’intera missione. 
Si è anche ipotizzata una possibile configurazione dell’interfaccia tra satellite e 
lanciatore, in modo da localizzare gli sforzi in maniera più realistica. L’interfaccia 
utilizzata, riportata in figura 2.17, collega, tramite tre flange, la base del satellite a una 
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corona circolare, dimensionata secondo le specifiche di connessione riportate nel 
manuale del programma di lancio. 
 
Fig. 2.17 – Interfaccia tra satellite e lanciatore 
La corona circolare ha raggio di 310 𝑚𝑚 e presenta, sulla faccia inferiore, 12 ×𝑀6 fori 
su una circonferenza 𝜙596 𝑚𝑚 per la connessione meccanica con il lanciatore. Le 
flange consentono un appoggio completo alla base inferiore del satellite, essendo 
dimensionate sul perimetro della base stessa. Il peso dell’interfaccia è di poco inferiore 
ai 12 𝑘𝑔. 
La prima simulazione è stata eseguita imponendo, in riferimento al manuale di ASAP-S, 
il massimo carico in direzione assiale (vd. Tab. 2.2) con fattore di sicurezza estremo. 
Nella seconda simulazione, invece, si è imposto il carico massimo in direzione laterale 
sui pannelli posteriori, sempre con fattore di sicurezza estremo. In entrambi i casi, sulla 
superficie di contatto tra flange e satellite è stato imposto un vincolo di connessione 
bloccata, così come tra pannelli e telaio; alla base della corona circolare si è imposto 
un vincolo di incastro. I carichi sono stati posizionati secondo la distribuzione reale 
(magnete ancorato ai correnti nella baia superiore e componenti allocati sulla base 
inferiore, vd. Par. 3.2). 
I risultati delle simulazioni sono riportati nelle immagini che seguono. 
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Fig. 2.18 – Tensioni nel caso di forza applicata in direzione assiale 
 
Fig. 2.19 – Spostamenti nel caso di forza applicata in direzione assiale 
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Fig. 2.20 – Tensioni nel caso di forza applicata in direzione laterale 
 
Fig. 2.21 – Spostamenti nel caso di forza applicata in direzione laterale 
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Come si evince dalle immagini, le tensioni massime sopportate dalla struttura sono 
sempre inferiori al limite di snervamento, mentre lo spostamento massimo di 
1.21 𝑚𝑚, registrato in condizioni di carico laterale, è dovuto principalmente alla 
deformazione dell’interfaccia col lanciatore. Se ne deduce, quindi, che il telaio così 
dimensionato soddisfa pienamente i vincoli e può, pertanto, essere ritenuto una 
configurazione valida. 
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3. Posizionamento dei componenti 
L’allocazione dei vari componenti all’interno del satellite dipende da vari fattori. In 
quest’ottica, il primo passo da compiere è l’organizzazione di un’architettura logica, 
che ponga in relazione tutti i sottosistemi in base alle funzioni degli elementi e alle loro 
interfacce. Ci sono poi da considerare i vincoli su peso, ingombri e baricentro. In ultima 
analisi bisognerà verificare le interazioni termiche tra tutti i componenti (vd. Cap. 8), 
così come eventuali interferenze elettromagnetiche. Quest’ultima analisi non è 
oggetto del presente lavoro. 
 
3.1 Architettura logica 
I componenti montati a bordo del satellite possono essere raggruppati, in base alla 
loro funzione, in un certo numero di sottosistemi, che dipendono tutti dal computer di 
bordo (OBC). Quest’ultimo, quindi, rappresenta l’elemento centrale dell’architettura 
logica di tutto il sistema. 
I sottosistemi individuabili all’interno del satellite, oltre alla struttura meccanica, sono: 
o Sistema di gestione dati e comandi 
o Apparato propulsivo 
o Sistema di generazione della potenza 
o Sistema di controllo d’assetto 
o Pacchetto di diagnostica 
o Apparati per gli esperimenti scientifici 
o Sistema di controllo termico 
o Sistema di telecomunicazione 
Ogni apparato è direttamente dipendente dal sistema di comando4; esistono, inoltre, 
interconnessioni tra sottosistemi e alcuni componenti possono adempiere a più 
funzioni all’interno dello schema logico. In figura 3.1 si dà un’illustrazione completa 
dell’architettura logica del satellite. 
                                                          
4
 Fa eccezione il sistema di controllo termico, che nella missione in esame è di tipo passivo. 
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Gli elementi racchiusi in riquadri tratteggiati sono da intendersi come posizionati 
all’esterno; viceversa, tutti gli altri sono allocati all’interno. I diversi colori indicano 
l’appartenenza a differenti sottosistemi. 
 
Fig. 3.1 – Architettura logica dell’intero sistema 
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In giallo è rappresentato il computer di bordo. L’azzurro indica l’apparato propulsivo, 
l’arancio il sistema di controllo d’assetto e il rosso il pacchetto di diagnostica della 
propulsione elettrica. In verde sono raffigurati tutti gli apparati scientifici, in viola 
l’impianto di telecomunicazione e in grigio il sistema di generazione della potenza. 
Nello schema non sono riportate, solo per questioni di chiarezza dell’immagine, le aste 
telescopiche su cui sono montati magnetometri e sonde di Langmuir. 
 
3.2 Posizionamento fisico 
Tenendo presente i vincoli imposti dal programma di lancio [2], si posizionano i 
componenti in maniera tale da soddisfare i requisiti su baricentro e momenti d’inerzia, 
ovvero: 
o 𝑥𝐺 < 700 𝑚𝑚 
o 𝑦𝐺 , 𝑧𝐺 < 5 𝑚𝑚 
o 𝐼𝑥𝑥 < 60 𝑚
2 ∙ 𝑘𝑔 (𝑟𝑖𝑠𝑝𝑒𝑡𝑡𝑜 𝑎𝑙 𝐶.𝐺. ) 
o 𝐼𝑦𝑦 , 𝐼𝑧𝑧 < 120 𝑚
2 ∙ 𝑘𝑔 (𝑟𝑖𝑠𝑝𝑒𝑡𝑡𝑜 𝑎𝑙 𝐶.𝐺. ) 
Il sistema di riferimento del satellite è orientato come quello del razzo vettore (figura 
3.2) ed è traslato sul piano d’interfaccia con componenti 𝑦0 e 𝑧0 corrispondenti a 
quelle del centro di gravità richiesto. 
L’allocazione dei componenti è stata effettuata tramite il software di modellazione 3D 
Catia v5, grazie al quale è possibile fornire ad ogni oggetto le proprietà fisiche che gli 
competono e valutare, di conseguenza, i parametri complessivi del sistema. 
Il telaio del satellite, vuoto, ha un baricentro molto vicino a quello richiesto dal 
programma di lancio: l’unico valore fuori canone è quello di 𝑧𝐺 , arretrato di 57 𝑚𝑚 
(tabella 3.1). Pannelli solari e propulsori non contribuiscono in maniera significativa 
allo spostamento del centro di gravità, avendo configurazione simmetrica, ma è 
opportuno regolare il posizionamento dei propulsori lungo l’asse 𝑥, montandoli il più 
possibile vicini alla quota  𝑥𝐺 ,𝑦𝐺 , 𝑧 , per minimizzare i momenti da compensare con il 
sistema di controllo d’assetto. Il serbatoio va posizionato per ultimo in quota 
 𝑥,𝑦𝐺 , 𝑧𝐺 , così da minimizzare l’impatto del consumo di carburante sul baricentro. 
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Il magnete ha centro di gravità identico a quello della struttura, dato che ne ricalca la 
sezione. Il suo posizionamento nella baia superiore, dato il peso significativo, influirà 
solo sulla componente 𝑥 del baricentro globale. Per il resto, basterà posizionare tutti i 
componenti nella baia inferiore in modo da compensare i pesi lungo 𝑦 e 𝑧. 
 
Fig. 3.2 – Sistema di riferimento all’interno del razzo vettore 
 
 Progettazione termostrutturale preliminare di un microsatellite per la missione SPES 
 
29 
 
Componente 𝒙𝑮 (𝒎𝒎) 𝒚𝑮 (𝒎𝒎) 𝒛𝑮 (𝒎𝒎) 
Telaio 435 0 −57 
Serbatoio 𝑥 𝑦𝐺  𝑧𝐺  
Propulsori ~𝑥𝐺  ~𝑦𝐺  𝑧 
Tab. 3.1 – Centro di gravità di telaio, serbatoio e pannelli 
Nella tabella successiva si riportano la posizione del baricentro e il peso di ciascun 
componente e dell’intero satellite nel sistema di riferimento locale. I valori globali 
includono anche quelli del telaio, dei pannelli solari e dei propulsori. 
Componente 𝒙𝑮 (𝒎𝒎) 𝒚𝑮 (𝒎𝒎) 𝒛𝑮 (𝒎𝒎) 𝒎  𝒌𝒈  
Magnete 647 0 −48 66.124 
Batterie ricaricabili 135.5 91 264 9.99 
Spettrometro di massa 115 459 -7 11.8 
EPDP – PCA 300 356 95 1.83 
Scheda rilevazione SEU 234.5 534.5 53.5 1 
PSCU 93 65.5 53.5 2.5 
OBC 191.5 62 53.5 1.5 
WDE 109 −243 63 8.8 
Transceiver 237.5 −214 109.5 1 
Fotocamera CCD a stato solido 115.5 −494.5 −7.5 14 
Star tracker PM 244 351.5 −89.5 0.83 
Star tracker Baffle 421 655.5 −167 0.3 
Star tracker Head 421 810 −167 0.53 
Globale 422.5 −5 −4.5 140.494 
Tab. 3.2 – Posizionamento dei componenti 
La quota del centro di gravità complessivo rientra nei vincoli imposti dal programma di 
lancio. Nel calcolo non sono stati inseriti componenti come ruote di reazione e aste 
telescopiche, per le quali si rimanda a uno studio specifico. 
Di seguito si riportano alcune viste del satellite nella sua configurazione attuale, aperta 
e chiusa. 
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Fig. 3.3 – Vista posteriore aperta con identificazione dei componenti 
 
Fig. 3.4 – Viste laterali aperte  
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Fig. 3.5 – Vista isometrica posteriore chiusa 
 
 
Fig. 3.6 – Vista in pianta 
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I momenti principali di inerzia complessivi del sistema, rispetto al centro di gravità, 
risultano pari a: 
o 𝐼𝑥𝑥 = 39.37 𝑚
2 ∙ 𝑘𝑔 
o 𝐼𝑦𝑦 = 18.483 𝑚
2 ∙ 𝑘𝑔 
o 𝐼𝑧𝑧 =  41.654 𝑚
2 ∙ 𝑘𝑔 
Tali valori rientrano perfettamente all’interno dei requisiti di ASAP-S. 
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4. Apparato propulsivo 
Il sottosistema di propulsione elettrica ha la funzione di fornire al satellite la spinta 
necessaria per seguire la strategia orbitale definita. Contestualmente viene utilizzato, 
nell’ambito della missione SPES, per generare il plasma artificiale di cui abbisognano gli 
esperimenti scientifici. 
 
Fig. 4.1 – Schema logico dell’EPS 
Il propulsore selezionato è l’HT-100 prodotto da Alta SpA., un miniHET già ampiamente 
caratterizzato a terra tramite numerose campagne di laboratorio e ormai pronto per la 
prova di volo. È stato sviluppato con l’intento di ridurre assorbimento di potenza, 
dissipazione interna e complessità del sottosistema. 
L’intero apparato propulsivo si compone di 
o Propulsore HT-100 
o PSCU (Power Supply Control Unit) 
o XFCU (Xenon Flow Control Unit) 
o Serbatoio 
o Linee, valvole e condotti 
o EPDP (Electric Propulsion Diagnostic Package) 
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Di seguito sono trattati nel dettaglio tutti i componenti. 
 
4.1 Propulsore ALTA HT-100 
4.1.1 Specifiche tecniche 
Il propulsore che si intende utilizzare, monitorare e provare in volo durante la missione 
è l’ALTA HT-100, i cui dati tecnici principali sono riportati in tabella 4.1. Si tratta di un 
propulsore di tipo SPT5, capace di produrre una spinta nominale di 4.5 𝑚𝑁 ad una 
potenza costante di 100 𝑊. L’HT-100 può operare anche in condizioni di spinta 
variabile, modulando opportunamente la potenza nell’intervallo di 60-160 𝑊: in 
questo modo si può raggiungere una spinta massima di 10 𝑚𝑁. Può lavorare sia per 
cicli accensione/spegnimento sia per operazioni continue, con una vita operativa di 
2000 cicli o 2000 𝑕. Si accende entro 15 minuti dal comando di accensione e 
raggiunge il livello di spinta richiesto entro 5 minuti dall’iniziazione della scarica 
primaria; si riaccende entro 15 minuti da un eventuale spegnimento e può sopportare 
lunghi periodi di inattività [9]. 
Parametri Nominale Max Min 
Massa (incluso neutralizzatore) 0.61 𝑘𝑔 1 - 
Potenza in ingresso 100 𝑊 160 𝑊 60𝑊 
Corrente 0.53 𝐴 1 𝐴 - 
Tensione 180 𝑉 350 𝑉 - 
Spinta 4.5 ± 0.5 𝑚𝑁 10 𝑚𝑁 3.5 𝑚𝑁 
Impulso specifico > 950 𝑠 > 1000 𝑠 > 750 𝑠 
Efficienza > 0.22 > 0.29 > 0.21 
Impulso totale 35000 𝑁𝑠 - - 
Tab. 4.1 – Caratteristiche principali del propulsore ALTA HT-100 
Le linee di alimentazione di anodo e catodo sono separate ed hanno ciascuna uno 
specifico controllore di portata, ma quello che serve il catodo (o neutralizzatore) è 
                                                          
5
 Stationary Plasma Thruster, modello dovuto in gran parte al lavoro di A.I. Morozov. I propulsori SPT 
vengono utilizzati dal 1972, principalmente per la stabilizzazione dei satelliti in direzione N-S e E-W. 
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disegnato in modalità slave rispetto all’altro [7]. Il neutralizzatore è da scegliere tra 
componenti commerciali off the shelf (da verificare le migliori performance tra il tipo 
hollow e termoionico) in modo che abbia impatto minimo sul consumo di potenza 
elettrica e propellente e sul peso del satellite, oltreché sui costi. 
 
Fig. 4.2 – Propulsore ALTA HT-100 
Il consumo di potenza a riposo è inferiore a 50 𝑊; nullo nel caso di propulsore 
completamente spento. Altri modi operativi sono riportati in tabella 4.2. 
Modi operativi Potenza Durata min Durata max 
Propulsore spento 0 𝑊 5 𝑚𝑖𝑛 6 𝑚𝑒𝑠𝑖 
Attivazione catodo 50 𝑊 - 15 𝑚𝑖𝑛 
Autosostentamento catodo 50 𝑊 - 2 𝑕 
Propulsore acceso (nominale) 100 𝑊 - > 100 𝑕 
Tab. 4.2 – Modi operativi del propulsore ALTA HT-100 
L’efficienza elettrica è del 18% per l’anodo, basata sulla potenza di scarica, e del 15% 
per l’intero propulsore, considerando la potenza in ingresso. È presente, all’interno del 
propulsore, un avvolgimento magnetico di regolazione, per garantire almeno un 
±10% di campo magnetico in caso di operazioni non nominali. Altre caratteristiche 
elettromagnetiche sono tabulate in 4.3. 
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Tensione massima operativa 350 𝑉 
Tensione nominale di scarica 200 𝑉 
Momento di dipolo magnetico a regime ≤ 2.5 𝐴𝑚2 
Momento di dipolo magnetico a riposo ≤ 0.5 𝐴𝑚2 
Tab. 4.3 – Parametri elettromagnetici del propulsore ALTA HT-100 
Il fluido di lavoro è lo Xeno (Xe), con grado di purezza minimo 4.7 (99.997%) e 
massimo 5.0 (99.999%), il cui flusso è regolato dalla XFCU, componente trattato in un 
paragrafo successivo. La portata di massa al catodo è al massimo il 15% di quella 
anodica, mentre la pressione massima operativa (MEOP) è identica per entrambi gli 
elettrodi. Di seguito si riportano i parametri operativi del fluido di lavoro. 
Portata di massa totale massima 1.65 𝑚𝑔/𝑠  
Temperatura operativa −10°/+60°𝐶 
MEOP 250 𝑚𝑏𝑎𝑟 
Perdite esterne < 10−8  𝑚𝑏𝑎𝑟 𝑙𝑠 @𝑀𝐸𝑂𝑃  
Tab. 4.4 – Parametri operativi del fluido di lavoro 
Si riporta anche il dettaglio delle portate di massa all’anodo (AMFR6) e al catodo 
(KMFR7). La tolleranza sulla portata totale è del ±2% alla condizione nominale [9]. 
Modo operativo AMFR (𝒎𝒈/𝒔) KMFR (𝒎𝒈/𝒔) Totale (𝒎𝒈/𝒔) 
Depotenziato < 0.2 ≤ 0.03 < 0.23 
Nominale 0.5 ≤ 0.075 < 0.8 
Potenziato < 1.4 ≤ 0.21 < 1.61 
Tab. 4.5 – Dettaglio sulla portata di massa 
 
 
                                                          
6
 Anode Mass Flow Rate. 
7
 Cathode Mass Flow Rate. 
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4.1.2 Interfacce 
4.1.2.1 Interfaccia meccanica 
La connessione meccanica tra l’HT-100 e il corpo del satellite è realizzata da 4 fori di 
diametro 4.2 𝑚𝑚 posti su una circonferenza di diametro 90 𝑚𝑚. Per l’allineamento 
con il piano di montaggio si fa riferimento a 2 spinotti con tolleranze ±0.1 𝑚𝑚 alla 
traslazione e ± 0.05° alla rotazione [9]. Il propulsore deve essere montato il più vicino 
possibile alla quota baricentrica, per evidenti motivi di controllo d’assetto. Un motore 
ridondante viene posizionato simmetricamente per garantire lo svolgimento della 
missione in caso di malfunzionamento del primario. 
4.1.2.2 Interfaccia elettromagnetica 
Il propulsore è connesso alla PSCU tramite un’armatura elettrica fissata 
meccanicamente alla struttura, in modo tale che le tensioni siano opportunamente 
scaricate. L’armatura è dotata di un AWG8, adatto alle correnti e alle temperature 
operative, di lunghezza massima pari a 1 𝑚. La messa a terra della scatola del 
propulsore è realizzata direttamente sul telaio del satellite, con impedenza minore di 
10 𝑚Ω. Restano da definire i connettori di vario tipo, come quello per il collegamento 
col BUS di potenza o con il computer di bordo [9]. 
È importante tenere conto di possibili interferenze magnetiche che l’apparato 
propulsivo può avere con il supermagnete deputato alla generazione della 
magnetosfera artificiale. Ci sono infatti cinque ordini di grandezza di differenza tra il 
momento di dipolo massimo sostenibile dall’HT-100 e quello generato dal magnete. Si 
renderà quindi necessaria, con tutta probabilità, una schermatura per evitare possibili 
danni agli avvolgimenti. 
4.1.2.3 Interfaccia idraulica 
La connessione tra propulsore e linee di alimentazione del propellente si realizza 
attraverso un attacco commerciale standard (Outer Diameter tubing, compression 
fitting, 37° flare AN fitting ecc.) per entrambi gli elettrodi [9]. 
                                                          
8
 American Wire Gauge. 
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4.1.2.4 Interfaccia termica 
A livello termico è necessario che i due propulsori siano isolati dalla struttura e dai 
pannelli solari circostanti, di cui il satellite è completamente ricoperto e all’interno dei 
quali è ricavato l’alloggiamento per i motori. Questi ultimi possono arrivare a dissipare 
fino a 200 𝑊 di potenza e, se fossero direttamente a contatto con le celle 
fotoelettriche, ne provocherebbero sicuramente un sostanziale danneggiamento, con 
ovvie ricadute sulla generazione di energia elettrica. Nelle specifiche dell’HT-100, 
inoltre, è espressamente richiesto che lo scambio termico per conduzione tra 
propulsore e struttura sia inferiore ai 10 𝑊 [9]. Un isolamento del genere è 
certamente realizzabile tramite l’uso appropriato di rivestimenti termici multistrato 
(MLI), che, oltretutto, consentono di minimizzare l’afflusso di calore proveniente dallo 
spazio esterno per irraggiamento. 
4.1.2.5 Interfaccia diagnostica 
Si predispone il posizionamento di quattro termocoppie di tipo K con messa a terra per 
eseguire una corretta diagnostica termica. 
Si utilizza, inoltre, un pacchetto di diagnostica EPDP per tenere sotto controllo i 
parametri del plasma; il posizionamento dei sensori andrà opportunamente esaminato 
nell’ambito di un’analisi più approfondita. 
 
4.1.3 Requisiti fisici, ambientali, costruttivi e di disegno 
Il propulsore ALTA HT-100 ha un ingombro di 100 × 100 × 100 𝑚𝑚 per un peso 
massimo di 1 𝑘𝑔 inclusa l’armatura elettrica di cui sopra. È disegnato per sostenere un 
valore di pressione critica pari a 𝑀𝐸𝑂𝑃 × 2 e di pressione a rottura pari a 𝑀𝐸𝑂𝑃 × 4. 
Ha una frequenza assiale naturale superiore ai 250 𝐻𝑧, mentre quella laterale supera i 
140 𝐻𝑧. Nell’immagine seguente si riporta un disegno del propulsore. 
Per la specifica completa dell’HT-100 si rimanda ai documenti di riferimento di Alta 
SpAe elencato in bibliografia [9]. 
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Fig. 4.3 – Propulsore ALTA HT-100 
 
4.2 PSCU – Power Supply Control Unit 
I propulsori elettrici generalmente operano a voltaggi diversi da quelli forniti dalle linee 
standard a bordo dei satelliti. La regolazione del voltaggio va quindi effettuata 
mediante una opportuna unità, che prende il nome di Power Supply Control Unit. 
 
Fig. 4.4 – Schema logico dell’EPS in funzione della PSCU 
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In figura 4.4 si dà illustrazione di come i vari componenti dell’EPS siano sottoposti alla 
gestione della PSCU. 
 
4.2.1 Specifiche tecniche 
Il requisito di progetto fondamentale della PSCU in questione è la flessibilità: si tratta 
infatti di un sottosistema compatto, leggero e modulare; progettato per operare ad 
una tensione di 28 𝑉 non regolata e per fornire fino a 100 𝑊 di potenza ad un 
massimo di quattro propulsori a effetto Hall. Si compone di 1 Unità Logica (LU) capace 
di controllare da 1 a 4 Moduli di Potenza (PM) per azionare i propulsori posti in 
parallelo. Nella figura seguente è illustrata l’architettura della PSCU, mentre nella 
tabella successiva sono riportate le caratteristiche più significative. 
 
Fig. 4.5 – Architettura della PSCU 
La PSCU presenta quattro linee in uscita per ogni modulo di potenza: 
o Anodo (𝐴 𝑃𝑆𝑈) 
o Avvolgimenti di regolazione (𝑇𝐶𝐿 𝑃𝑆𝑈) 
o Heater/Igniter/Keeper (𝐻𝐼𝐾1 𝑃𝑆𝑈 e 𝐻𝐼𝐾2 𝑃𝑆𝑈). 
Logic Unit
DC/DC
Converter(s)
PM1
A PSU
TCL PSU
HIK1 PSU
HIK2 PSU
PM2
A PSU
TCL PSU
HIK1 PSU
HIK2 PSU
PM3
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TCL PSU
HIK1 PSU
HIK2 PSU
PM4
A PSU
TCL PSU
HIK1 PSU
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EPS Control
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S/C
Computer
S/C Bus
Power
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Control Lines
Power Lines
TC Lines
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Tensione in ingresso 28 𝑉 𝐷𝐶 − 6 𝑉/+9 𝑉 
Potenza in ingresso massima per propulsore < 350 𝑊 
Efficienza > 70% 
Accuratezza di controllo della corrente < 0.1 𝐴 
Accuratezza di controllo della tensione < 1.5 𝑉 
Accuratezza di monitoraggio della temperatura ±2° 
Massa per ogni propulsore < 2.5 𝑘𝑔 
Ingombro 300𝑥200𝑥150 𝑚𝑚 
Temperatura operativa −40°/+70°𝐶 
Tab. 4.6 – Caratteristiche principali della PSCU 
L’A PSU9 è una sorgente di tensione DC regolata, variabile, isolata e limitata in corrente 
e potenza. Le caratteristiche principali sono riportate in tabella 4.7. 
Potenza nominale in uscita 100 𝑊 
Potenza minima in uscita 50 𝑊 
Potenza massima in uscita 250 𝑊 
Tensione in uscita 0 ÷ 350 𝑉 
Isolamento dal telaio 1000 𝑉 
Tab. 4.7 – Caratteristiche della linea di controllo dell’anodo 
La TCL PSU10 è una sorgente di corrente DC regolata, variabile e limitata in tensione e 
potenza. La messa a terra è sul propulsore. In tabella 4.8 si riportano alcuni parametri 
significativi. 
Potenza massima in uscita 10 𝑊 
Carico R 0.5 Ω 
Corrente in uscita 0 → 8 𝐴 𝐷𝐶 
Isolamento 250 𝑉 
Tab. 4.8 – Caratteristiche della linea di controllo degli avvolgimenti 
L’HIK PSU11 è una sorgente di corrente DC regolata, variabile, multimodo, isolata e 
limitata in tensione e potenza. I compiti di questa linea sono di riscaldare il catodo, 
                                                          
9
 Anode Power Supply Unit. 
10
 Trimming Coil Line Power Supply Unit. 
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accenderlo e mantenerlo in standby. È prevista una linea ridondante, completamente 
isolata dalla primaria per evitare la trasmissione dei guasti; la linea operativa viene 
selezionata attraverso appositi interruttori. Si riportano le principali caratteristiche 
dell’HIK PSU nella tabella seguente. 
 Tensione Corrente Potenza Resistenza 
Heater 0 → 20 𝑉 0 → 3 𝐴 ± 100 𝑚𝐴 60 𝑊 10 Ω 
Igniter 150 𝑉 1 ÷ 10 𝐴 20 𝑊 0 Ω 
Keeper 0 → 20 𝑉 0 → 1.5 𝐴 ± 100 𝑚𝐴 30 𝑊 20 Ω 
Tab. 4.9 – Caratteristiche della linea HIK. 
La PSCU è dotata, inoltre, di un’unità filtro (FU), deputata al controllo di tensione e 
corrente di Main BUS, anodo, avvolgimenti, HIK e termocoppie. 
Per quanto concerne la telemetria, la PSCU è disegnata come componente slave 
rispetto al processore del satellite, che produce/corregge/processa tutti i dati e i 
comandi. L’unità logica interna alla PSCU riceve i dati dall’OBC e li smista/corregge per 
ciascuna delle 4 PSU, in modo da azionare i diversi propulsori nel medesimo istante, 
secondo le richieste del Sistema di Controllo Orbitale d’Assetto (AOCS12) o di missione, 
e mandare indietro all’OBC le informazioni riguardo ai parametri operativi e allo stato 
del componente [8]. 
 
4.2.2 Interfacce e altri requisiti 
I connettori d’interfaccia elettrica, che permettono la connessione alla linea di potenza 
primaria attraverso una singola linea dedicata, sono da definire, così come i pin e i 
connettori per l’interfaccia HW/SW, che deve comunque rispondere allo standard 
RS422. 
Per quanto riguarda la telemetria, la trasmissione dei dati avviene attraverso una 
singola connessione digitale seriale (DSL) con frequenza di trasmissione all’OBC 
compresa tra 0.1 e 1 𝐻𝑧 per ogni PSU (dati e comandi). 
                                                                                                                                                                          
11
 Heater-Igniter-Keeper Power Supply Unit. 
12
 Attitude & Orbit Control Subsystem. 
 Progettazione termostrutturale preliminare di un microsatellite per la missione SPES 
 
43 
 
Per la messa a terra della PSCU si sfrutta una delle 3 linee disponibili (satellite, potenza, 
propulsore), mentre la scatola della PSCU sfrutta la messa a terra del satellite (telaio) 
attraverso l’interfaccia meccanica con 𝑅 < 10 𝑚Ω. 
 
4.3 XFCU – Xenon Flow Control Unit 
Il controllo del flusso di propellente e la regolazione della pressione all’interno dei 
serbatoi sono realizzati tramite un dispositivo reso molto flessibile dalla propria 
architettura modulare, la cosiddetta XFCU. L’utilizzo di componenti commercial off-the 
shelf per quanto riguarda, ad esempio, il catodo, concorre ad un sostanzioso 
abbattimento dei costi. Nella versione base, i comandi sono impartiti direttamente 
dall’OBC. 
Il fluido di lavoro è lo Xeno, stoccato a una pressione di 150 𝑏𝑎𝑟 in un serbatoio 
sferico, realizzato in titanio e dimensionato per contenere 3 𝑘𝑔 di propellente, circa il 
doppio di quello necessario al completamento della missione [24]. 
 
4.4 Serbatoio 
Si procede ora al dimensionamento di un serbatoio in titanio per lo stoccaggio di 3 𝑘𝑔 
di Xeno; la forma è sferica per esigenze strutturali. Si riportano di seguito le 
caratteristiche meccaniche del materiale scelto. 
Tensione ammissibile 𝝈𝒂𝒎𝒎 8.3 ∙ 10
8  𝑁 𝑚2  
Densità 𝝆 4430 𝑘𝑔 𝑚3  
Tab. 4.10 – Proprietà meccaniche del Titanio 
Il fluido di lavoro scelto, lo Xeno, ha un peso molare 𝑀 di 131.3 𝑔/𝑚𝑜𝑙 ed è stoccato a 
una pressione 𝑝 di 150 𝑏𝑎𝑟. Essendo lontane le condizioni per cui si possa ipotizzare il 
comportamento di gas perfetto, si fa riferimento alla legge di Van der Waals per i gas 
reali: 
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 𝑝 + 𝑎
𝑛2
𝑉2
  𝑉 − 𝑛𝑏 = 𝑛𝑅𝑇 
dove 𝑇 è la temperatura del gas (25°𝐶), 𝑛 il numero di moli, 𝑉 il volume occupato, 𝑅 la 
costante universale dei gas (8.3144 𝑘𝐽/𝑚𝑜𝑙 ∙ 𝐾) e 𝑎 e 𝑏 sono i coefficienti di Van der 
Waals, pari rispettivamente, per lo Xeno, a 0.42 𝑁𝑚4 𝑚𝑜𝑙2  e 0.000051 𝑚3 𝑚𝑜𝑙 . 
Una volta calcolate le moli di gas necessarie, grazie alla semplice relazione 
𝑛 =
𝑚
𝑀
 
si può ricavare il volume necessario tramite l’equazione di Van der Waals. Da questo, 
ipotizzando la presenza di un solo serbatoio, se ne determina il raggio: 
𝑟 =  
3𝑉
4𝜋
3
 
Data la forma sferica del serbatoio, le tensioni circonferenziali sono uguali a quelle 
membranali, per cui si può calcolare il valore dello spessore 𝑡 necessario tramite 
l’equazione della tensione 
𝜍𝑎𝑚𝑚 =
𝑝𝑟
2𝑡
→ 𝑡 =
𝑝𝑟
2𝜍𝑎𝑚𝑚
 
Il peso del serbatoio, infine, sarà pari a: 
𝑚𝑠𝑒𝑟𝑏 = 4𝜋𝑟
2𝑡𝜌 
I risultati del dimensionamento sono riportati nella tabella sottostante. 
Massa 0.234 𝑘𝑔 
Raggio 0.0775 𝑚 
Spessore 0.7 𝑚𝑚 
Tab. 4.11 – Parametri del serbatoio in Titanio 
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4.5 Linee, valvole e condotti 
In base a dati storici si assume che il sistema di regolazione del flusso di Xeno, di 
portata pari a 60 𝑚𝑔/𝑠, abbia un peso di 1.4 𝑘𝑔 e assorba circa 2 𝑊 di potenza [31]. 
4.6 Diagnostica 
Il getto di plasma in uscita dal propulsore deve essere monitorato tramite un apposito 
pacchetto di diagnostica (EPDP), costituito da diversi sensori di particelle, 
programmabili da terra e istallati in punti sensibili del satellite. È di vitale importanza, 
infatti, tenere sotto controllo temperatura, densità e distribuzione di energia del flusso 
di plasma. Una microbilancia al quarzo e una cella solare monitorano l’eventuale 
deposizione di particelle sulla superficie del satellite. 
Per l’attuale missione si è scelto di operare con un pacchetto di diagnostica prodotto 
da ThalesAlenia Space, costituito da un’unità centrale di controllo e potenza (PCA13), 
un pacchetto di diagnostica di plasma (PDA14), che include una sonda di Langmuir e un 
RPA15, e un pacchetto per il controllo della deposizione di particelle (CDA16), formato 
dalla microbilancia al quarzo (QCM17) e dalla cella solare (SC18) [10]. Nelle tabelle che 
seguono si riportano rispettivamente prestazioni (4.12) e ingombri, pesi e consumo di 
potenza (4.13) dei vari componenti, mentre in figura 4.6 si dà un’illustrazione 
dell’intero pacchetto di diagnostica. 
Ion Energy (charge exchange) 0 → 400 𝑒𝑉 
Electron Energy 0.5 → 5 𝑒𝑉 
Plasma density 10 → 103 𝑚𝑚−3  
Plasma potential −200/+200 𝑉 
Mass deposition range 0 → 0.3 𝑚𝑔/𝑐𝑚2  
Tab. 4.12 – Prestazioni tipiche del pacchetto di diagnostica 
                                                          
13
 Power & Control Assembly. 
14
 Plasma Diagnostic Assembly. 
15
 Retarding Potential Analyzer. 
16
 Contamination & Deposition Assembly. 
17
 Quartz Crystal Microbalance. 
18
 Solar Cell. 
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Pacchetto EPDP Massa Dimensioni Potenza 
PDA 400 𝑔 130 × 65 × 75 𝑚𝑚 0.1 𝑖𝑑𝑙𝑒 5 𝑝𝑒𝑎𝑘 
CDA (QCM+SC) 130 𝑔 100 × 80 × 30 𝑚𝑚 𝑁𝐴 
PCA 1300 𝑔 100 × 100 × 150 𝑚𝑚 6 𝑖𝑑𝑙𝑒 14 𝑝𝑒𝑎𝑘 
Tab. 4.13 – Ingombri, pesi e consumo di potenza del pacchetto di diagnostica 
 
Fig. 4.6 – ThalesAlenia Space EPDP 
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5. Sottosistema di potenza 
L’EPS, ovvero il sistema di potenza, è deputato a generare, immagazzinare e distribuire 
l’energia elettrica a bordo del satellite. 
Per la generazione di energia elettrica, trattando il nostro caso di un satellite di ridotte 
dimensioni, consumo inferiore ai 10 𝑘𝑊 e in orbita intorno alla terra entro la quota 
geostazionaria, si farà uso di superfici fotovoltaiche. Si dimostrerà che una serie di 
pannelli body-mounted, per la configurazione scelta, è sufficiente a garantire il 
funzionamento di tutti i sottosistemi. 
Un numero opportuno di batterie ricaricabili dovrà immagazzinare l’energia necessaria 
al compimento degli esperimenti, e consentirà il funzionamento dell’intero sistema nei 
periodi di eclisse. 
La distribuzione della potenza ai vari sottosistemi avviene tramite una rete di cablaggi, 
commutatori, fusibili e relè. L’incidenza di questo sistema, in termini di peso, è stimata 
tra l’1% e il 4% del peso a secco del satellite; per quanto riguarda la potenza assorbita 
si considera una percentuale tra il 2% e il 5% di quella convertita. 
Il controllo della potenza generata dai pannelli, vista la breve durata della missione, è 
di tipo PPT19. Il bus è regolato a 28 V. 
 
5.1 Dimensionamento delle batterie 
Si dimensionano le batterie a partire dalla quantità di energia necessaria per compiere 
gli esperimenti. In questo senso l’elemento preponderante è costituito dal magnete, 
che è il fulcro scientifico di tutto il sistema. Vanno, poi, considerati altri componenti 
come magnetometri, sonde di Langmuir, aste telescopiche, spettrometro di massa e 
fotocamera allo stato solido, sistema di controllo d’assetto, la scheda per il 
rilevamento di SEU, il convertitore per il circuito del magnete, il motore elettrico e il 
                                                          
19
 Peak Power Tracker: un convertitore che trasforma la tensione in uscita dai pannelli solari in quella di 
ricarica delle batterie. Si tratta di un sistema non dissipativo che estrae solo la potenza necessaria 
istante per istante, assorbendone una quantità stimata intorno al 2.5%. 
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computer di bordo. In totale si richiede che le batterie ricaricabili siano in grado di 
erogare poco meno di 193 𝑊𝑕 nell’arco di tempo dell’eclisse, la cui massima durata è 
di circa 30 minuti. 
Si prendono in considerazione solo batterie Li-ion, affidabili e ormai di uso consolidato 
in ambito spaziale. Un’ottima scelta è fornita dalla ditta Saft, di cui viene presa in 
considerazione la serie di batterie Saft-VES. Di seguito si riportano i dati tecnici dei vari 
modelli a disposizione [12]. 
Caratteristiche 8S3P VES100 VES140 VES180 VL 48E 
Energia specifica (𝑾𝒉/𝒌𝒈) 107 118 126 175 150 
Capacità nominale (𝑨𝒉) 16.8 27 39 50 48 
Tensione nominale (𝑽) 21.6 3.6 3.6 3.6 3.6 
Tensione di carica max (𝑽) - 4.1 4.1 4.1 4.1 
Altezza (𝒎𝒎) 95 185 250 250 245 
Diametro/lunghezza (𝒎𝒎) 170 53 53 53 54 
Larghezza (𝒎𝒎) 220 - - - - 
Massa (𝒌𝒈) 4.5 0.81 1.13 1.11 1.15 
DoD raccomandata 0.2 0.2 0.2 0.2 0.2 
Tab. 5.1 – Dati tecnici delle batterie Saft-VES 
Ipotizzando il malfunzionamento di una cella e una caduta di tensione 𝑉𝐷𝐵   nel diodo di 
bypass pari a 1.1 𝑉, si calcola il numero di celle in serie necessario per ottenere, 
durante la fase di eclisse, la tensione minima di scarica che è pari a 28 𝑉. 
𝑉 =   𝑁 − 1 𝑉𝑐𝑒𝑙𝑙𝑎 −  𝑉𝐷𝐵  
Una volta valutato il numero di celle in serie, si deve verificare se sia necessario 
metterle in parallelo con altre per garantire la quantità di energia necessaria. In questo 
procedimento va tenuta in considerazione la profondità di scarica DoD20, che per tutti i 
modelli ha il valore raccomandato del 20%. In sostanza, per ottenere il numero di 
paralleli necessario, si deve valutare la formula: 
                                                          
20
 Depth of Discharge: indica la percentuale di capacità totale di scarica della batteria utilizzata durante 
l’erogazione di energia. Alte percentuali implicano bassi numeri di cicli carica-scarica. 
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𝑁𝑝 =  
𝐸𝑎𝑝𝑝𝑎𝑟𝑎𝑡𝑖
𝐸𝑠𝑒𝑟𝑖𝑒 ∙ 𝐷𝑜𝐷
 
arrotondandola per eccesso rispetto a 1. 
Una volta ottenuto 𝑁𝑝  si possono calcolare anche le masse in gioco e compiere quindi 
una valutazione in merito alla soluzione ottimale per i nostri scopi. I risultati dell’analisi 
sono riportati in tabella 5.2. 
Parametri 8S3P VES100 VES140 VES180 VL 48E 
𝑵 2 9 9 9 9 
En. immagazzinabile (𝑾𝒉) 963 860.2 1281.4 1748.2 1552.5 
𝑵𝒑 1 2 1 1 1 
Massa totale (𝒌𝒈) 9 14.58 10.17 9.99 10.35 
Tab. 5.2 – Risultati del dimensionamento delle batterie 
Considerando solo l’aspetto ponderale, la soluzione migliore sembrerebbe essere la 
scelta di due batterie di tipo 8S3P. In realtà si preferisce operare con la serie di 9 
batterie VES180 le quali, a fronte di 1 𝑘𝑔 di peso in più, permettono una gestione degli 
ingombri decisamente migliore, oltre a poter immagazzinare una quantità di energia 
pari a quasi il doppio rispetto alle 8S3P. La scelta, quindi, si rivela anche cautelativa 
rispetto a eventuali errori nella valutazione delle potenze in gioco. 
 
Fig. 5.1 – Cella Saft-VES180 
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5.2 Dimensionamento dei pannelli 
Dai dati di missione si ha che il periodo di luce minimo è di circa 8.87 𝑕, con un tempo 
di eclisse massimo di 28 minuti, corrispondente a 0.47 𝑕; il tempo di sparo medio è di 
4.6 𝑕 [24]. Assumendo il periodo di luce minimo come tempo di ricarica delle batterie, 
si ha che la potenza richiesta da queste ultime ai pannelli è di circa 22 𝑊. Ipotizzando, 
poi, che l’efficienza di trasferimento della potenza durante l’eclissi 𝜂𝑒𝑐𝑙𝑖𝑠𝑠𝑖  sia pari a 0.6 
e quella in periodo di luce 𝜂𝑙𝑢𝑐𝑒  0.8, si calcola, in modalità PPT, la potenza 𝑃𝑆𝐴  
effettivamente richiesta dal satellite ai pannelli solari. 
𝑃𝑆𝐴 =
𝑃𝑒𝑐𝑙𝑖𝑠𝑠𝑖 ∙ 𝑡𝑒𝑐𝑙𝑖𝑠𝑠𝑖
𝜂𝑒𝑐𝑙𝑖𝑠𝑠𝑖
+
𝑃𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑖𝑒 ∙ 𝑡𝑙𝑢𝑐𝑒 + 𝑃𝑠𝑝𝑎𝑟𝑜 ∙ 𝑡𝑠𝑝𝑎𝑟𝑜
𝜂𝑙𝑢𝑐𝑒
𝑡𝑙𝑢𝑐𝑒
≅ 350 𝑊 
Nel periodo di luce si è tenuto conto dell’energia richiesta esclusivamente 
dall’apparato propulsivo poiché gli altri contributi sono stati inseriti nel periodo di 
eclissi come se richiedessero potenza in maniera continuata. In realtà gli esperimenti si 
compiono in un arco di tempo molto ridotto e dell’ordine, in totale, di pochi minuti. 
Si deve dunque calcolare la superficie fotovoltaica necessaria a produrre almeno 
350 𝑊. Il primo passo è la scelta dei pannelli, per la quale si fa riferimento alle celle 
tripla giunzione GaInP2/GaAs/Ge prodotte da Spectrolab. Nella tabella seguente è 
riportato un confronto tra i vari modelli [13]. 
Caratteristiche ITJ UTJ XTJ 
Potenza specifica BOL (𝑾 𝒎𝟐 ) 316 330 349 
Massa specifica (𝒌𝒈 𝒎𝟐 ) 2.06/2.36 2.06 2.06 
Degradazione annua 0.03 0.03 0.03 
Tab. 5.3 – Dati tecnici delle celle Spectrolab 
Posto che la soluzione migliore è rappresentata dall’utilizzo di celle di ultimissima 
generazione (XTJ), si procede al calcolo della potenza specifica BOL ed EOL, tenendo 
conto anche dell’inclinazione dell’orbita rispetto all’eclittica. Quest’ultima è 
semplicemente la differenza tra l’inclinazione dell’eclittica stessa (𝜃 = 23.5°) e 
l’inclinazione dell’orbita del satellite rispetto al piano equatoriale (𝑖 = 7°) [24]. 
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𝑃𝐵𝑂𝐿 = 349 ∙ cos 𝜃 − 𝑖 = 334.63 
𝑃𝐸𝑂𝐿 = 349 ∙ cos 𝜃 − 𝑖 ∙  1− 𝑑𝑒𝑔/𝑦 
𝑡𝑚𝑖𝑠𝑠𝑖𝑜𝑛𝑒 = 332.4 
La potenza specifica EOL è praticamente identica a quella BOL grazie ai tempi di 
missione contenuti. Dalla strategia orbitale si ha, infatti, che la durata della missione in 
oggetto è di 80 giorni [24], che, in scala annua, corrispondono a un 𝑡𝑚𝑖𝑠𝑠𝑖𝑜𝑛𝑒  pari a 
0.219 anni. 
Per ottenere, quindi, 350 𝑊 di potenza istantanea, considerando 𝑃𝐸𝑂𝐿 , si ha che l’area 
necessaria è pari a 
𝐴𝑛𝑒𝑐 =
𝑃𝑆𝐴
𝑃𝐸𝑂𝐿
= 1.05 𝑚2 
La configurazione prescelta per il satellite prevede un’area frontale pari a 1.8 𝑚2 in 
condizioni di vista massima e di circa 0.84 𝑚2 in condizioni di vista minima. 
Quest’ultima condizione, però, ha una durata molto ridotta se confrontata con il 
periodo orbitale e non coincide coi periodi di sparo. Ad ogni modo bisogna tener conto 
del dimensionamento cautelativo delle batterie, che possono facilmente sopperire a 
un momentaneo difetto di potenza da parte dei pannelli. 
Per il calcolo del peso totale è sufficiente moltiplicare la massa specifica dei pannelli, 
sopra tabulata, per la loro area totale, pari a 4.445 𝑚2. 
𝑀𝑆𝐴 = 2.06 ∙ 𝐴𝑆𝐴 = 9.16 𝑘𝑔 
Di seguito si riepilogano le caratteristiche dell’impianto di generazione di potenza 
appena dimensionato. 
Caratteristiche Max Min 
Area in vista (𝒎𝟐) 1.8 0.84 
Potenza erogabile BOL (𝑾) 602.33 281.09 
Potenza erogabile EOL (𝑾) 598.32 279.22 
Tab. 5.4 – Riepilogo caratteristiche dei pannelli fotovoltaici 
L’intera analisi è stata compiuta, data la semplicità di calcolo, mediante l’ausilio di fogli 
Excel. 
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6. Sottosistema di comunicazione 
Il primo passo per dimensionare il sistema di comunicazione del satellite consiste nel 
selezionare la banda di trasmissione: tale scelta non può prescindere dalle 
caratteristiche della stazione a terra, la quale, vista la bassa inclinazione dell’orbita di 
lavoro, è stata individuata in Kourou. I parametri che caratterizzano le antenne a terra 
sono riassunti nella tabella seguente [15]. 
Parametri dell’antenna a terra 
Diametro antenna 15 𝑚, 35 𝑚 
Frequenza di trasmissione 
S-band 2025-2120 𝑀𝐻𝑧 
X-band 7145-7235 𝑀𝐻𝑧 
Frequenza di ricezione 
S-band 2200-2300 𝑀𝐻𝑧 
X-band 8400-8500 𝑀𝐻𝑧 
Telemetria (Downlink) 
Data rate tipico Fino a 1 𝑀𝑏𝑝𝑠 
Data rate massimo Fino a 105 𝑀𝑏𝑝𝑠 
Telecomando (Uplink) 
Data rate tipico 2 𝐾𝑏𝑝𝑠 
Inseguimento 
Accuratezza sul raggio 1 𝑚 
Tasso di accuratezza sul raggio 0.1 𝑚𝑚 𝑠  
Tab. 6.1 – Caratteristiche della stazione di Kourou 
Per la presente missione si sceglie di operare in banda S con l’antenna a terra di 15 𝑚 
di diametro. 
Si stima la potenza 𝑃 dell’antenna trasmittente in 1 𝑊 e la perdita di potenza 𝐿𝑙  tra 
questa e il trasmettitore in 1 𝑑𝐵, con riferimento a valori tipici [14+. L’ampiezza del 
fascio di trasmissione 𝜗 dell’antenna che si ritiene idonea è, invece, pari a 70° [18]. 
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Fig. 6.1 – Diagramma di radiazione 
Si calcolano i guadagni delle antenne, rispettivamente trasmittente 𝐺𝑡  e ricevente 𝐺𝑟  in 
base all’equazione 
𝐺 = 𝐺𝑝 + 𝐿𝜗  
dove 𝐺𝑝  indica il guadagno di picco, mentre 𝐿𝑝  rappresenta un valore di perdita sul 
puntamento. I guadagni di picco delle antenne trasmittente e ricevente sono 
rispettivamente pari a  
𝐺𝑝𝑡 = 10 log10  𝜂𝑡  
70𝜋
𝜗
 
2
 ≈
29000
𝜗2
 
𝐺𝑝𝑟 = −159.59 + 20 log10 𝐷𝑟 + 20 log10 𝑓𝐻𝑧 + 10 log10 𝜂𝑟  
dove 𝜂𝑡  e 𝜂𝑟  rappresentano le efficienze di trasmissione e ricezione, e 𝐷𝑟  il diametro 
della ricevente, che, come nel caso della trasmittente, è calcolabile tramite la formula 
𝐷 =
21
𝑓𝐺𝐻𝑧 ∙ 𝜗
 
Il fattore di perdita di puntamento risponde, invece, all’equazione 
𝐿𝜗 = −12  
𝑒
𝜗
 
2
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dove 𝑒 rappresenta l’errore di puntamento, tipicamente pari a 𝜗 2  in trasmissione e 
𝜗 10  in ricezione. Si può a questo punto calcolare il valore dell’EIRP21 tramite la 
semplice somma 
𝐸𝐼𝑅𝑃 = 𝑃 + 𝐿𝑙 + 𝐺𝑡  
Si introduce adesso un altro fattore di perdita, quello dovuto alla tratta percorsa dal 
segnale: 
𝐿𝑠 = 147.55 − 20 log10 𝑆 − 20 log10 𝑓𝐻𝑧  
in cui 𝑆 rappresenta la distanza dalla quale si intende trasmettere, in ogni caso 
inferiore ai 2000 𝑘𝑚. Per il caso in esame si fa riferimento alla quota di apogeo di 
610 𝑘𝑚 [24]. 
 
Fig. 6.2 – Schema perdite di puntamento 
Un altro fattore di cui tenere conto è la temperatura di rumore 𝑇𝑠, che può essere 
stimata in 290 𝐾 per l’uplink e in 150 𝐾 per il downlink, stando a valori tipici riscontrati 
in letteratura [14][17]. La temperatura di rumore, moltiplicata per la costante di 
Boltzmann, fornisce il valore della densità spettrale di rumore 𝑁0. 
Per la stima del data rate 𝐷𝑅 in uplink si fa semplicemente riferimento alle 
caratteristiche dell’antenna di Kourou, per la quale il parametro è di 2 𝐾𝑏𝑝𝑠 (vd. Tab. 
2.1). Si tratta di un valore ottimo, in quanto vicino a quelli tipici di questo genere di 
missione, e adatto a consentire anche a un’antenna omnidirezionale ridondante di 
                                                          
21
 Effective Isotropic Radiated Power: è la potenza che dovrebbe irradiare un dipolo, radialmente, sul 
piano ortogonale, per avere la stessa potenza misurata sull’antenna in prova, nella direzione di massimo 
campo. 
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mantenere il collegamento in caso di emergenza: la potenza richiesta per la ricezione 
del segnale, infatti, non è elevata. 
Per la telemetria, ovvero il caso di downlink, si stima che una velocità di 90 𝐾𝑏𝑝𝑠 sia 
appropriata per la trasmissione dei dati derivanti dagli esperimenti scientifici. Tale 
ipotesi è confermata dai risultati del link budget (tabella 6.2). 
In seguito a tali considerazioni è possibile calcolare il valore di 𝐸𝑏 𝑁0 22 necessario per 
il data rate ipotizzato: 
𝐸𝑏
𝑁0
= 𝐸𝐼𝑅𝑃 + 𝐿𝑠 + 𝐿𝑎 + 𝐺𝑟 −  𝑇𝑠 − 228.6 + 10 log10 𝐷𝑅   
dove 𝐸𝑏  è l’energia ricevuta per bit e 𝐿𝑎  un fattore di perdita dovuto all’attenuazione 
dell’atmosfera terrestre, stimato in −0.5 𝑑𝐵. 
Si ipotizza di utilizzare come tecnica di modulazione e codifica del segnale il sistema 
BPSK23, il quale, seppure sensibile ai disturbi di fase, unisce un buon uso dello spettro a 
buone prestazioni sul BER24, parametro molto rilevante ai fini di un buon apparato di 
comunicazione. In figura 6.3 si dà un’illustrazione della tecnica di codifica scelta. 
 
Fig. 6.3 – Tecnica di codifica BPSK 
                                                          
22
 Energy per Bit to Noise power spectral density ratio. 
23
 Binary Phase Shift Keying: consiste nell’associare alle due cifre binarie, 1 e 0, due valori diversi di fase 
della portante, ad esempio 0° e180°. Il segnale modulato è proporzionale al prodotto tra modulante e 
portante. 
24
 Bit Error Rate: in un sistema di trasmissione digitale, è il rapporto tra i bit non ricevuti correttamente e 
i bit trasmessi. 
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Fig. 6.4 – Rapporto tra Bit Error Rate ed Eb/N0 
Per la missione in esame si richiede un BER pari a 10−7 in uplink e a 10−5 in downlink: 
da questi, tramite il grafico riportato in figura 6.4, si può risalire al valore di 
 𝐸𝑏 𝑁0  𝐵𝐸𝑅  necessario affinché l’errore rispetti i limiti imposti. 
Si può infine calcolare il margine di collegamento 𝐿𝑀, includendo un’ulteriore perdita 
di 2 𝑑𝐵 dovuta all’implementazione del modello [14]: 
𝐿𝑀 =  
𝐸𝑏
𝑁0
 
𝐷𝑅
−  
𝐸𝑏
𝑁0
 
𝐵𝐸𝑅
+ 𝐼𝐿 
I risultati completi dell’analisi, svolta interamente tramite l’ausilio di fogli Excel, sono 
riportati in tabella 6.2. 
Si noti che, dai dati dell’analisi, il diametro dell’antenna dovrebbe essere di circa 
0.14 𝑚. In realtà, nell’ambito della missione, si è scelto di montare sul satellite 
un’antenna di tipo patch (oltre a una omnidirezionale ridondante per i casi di 
emergenza), che sfrutta una tecnologia leggermente diversa dalle tipiche antenne a 
parabola. 
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Parametro Simbolo Unità 
Comandi 
(Uplink) 
Telemetria 
(Downlink) 
Frequenza S-band 𝑓 𝐺𝑕𝑧 2.025 2.2 
Potenza TA 𝑃 𝑊 1 1 
Potenza TA in dB 𝑃 𝑑𝐵𝑊 0 0 
Perdita di linea TA 𝐿𝑙  𝑑𝐵 −1 −1 
Ampiezza fascio TA 𝜗𝑡  𝑑𝑒𝑔 0.691 70 
Guadagno di picco TA 𝐺𝑝𝑡  𝑑𝐵 48.5 7.35 
Diametro TA 𝐷𝑡  𝑚 15 0.136 
Errore di puntamento TA 𝑒𝑝𝑡  𝑑𝑒𝑔 0.069 35 
Perdita di puntamento TA 𝐿𝑝𝑡  𝑑𝐵 −0.12 −3 
Guadagno TA 𝐺𝑡  𝑑𝐵 48.38 4.346 
Effective Isotropic Radiated Power 𝐸𝐼𝑅𝑃 𝑑𝐵 47.38 3.346 
Distanza di propagazione 𝑆 𝑘𝑚 610 610 
Perdita di propagazione 𝐿𝑠  𝑑𝐵 −94.285 −95 
Perdita di polarizzazione 𝐿𝑎  𝑑𝐵 −0.5 −0.5 
Diametro RA 𝐷𝑟  𝑚 0.136 15 
Efficienza antenna 𝜂 - 0.7 0.55 
Ampiezza fascio RA 𝜗𝑟  𝑑𝑒𝑔 70 0.691 
Guadagno di picco RA 𝐺𝑟  𝑑𝐵 6.636 49.23 
Errore di puntamento RA 𝑒𝑝𝑟  𝑑𝑒𝑔 35 0.069 
Perdita di puntamento RA 𝐿𝑝𝑟  𝑑𝐵 −3 −0.12 
Guadagno RA 𝐺𝑟  𝑑𝐵 3.636 49.11 
Temperatura di rumore 𝑇𝑠  𝐾 290 150 
Data Rate 𝐷𝑅 𝐾𝑏𝑝𝑠 2 90 
 𝑬𝒃 𝑵𝟎  𝑫𝑹  𝐸𝑏 𝑁0  𝐷𝑅  𝑑𝐵 127.2 114.25 
Bit Error Rate 𝐵𝐸𝑅 - 10−7 10−5 
 𝑬𝒃 𝑵𝟎  𝑩𝑬𝑹  𝐸𝑏 𝑁0  𝐵𝐸𝑅  𝑑𝐵 11 10 
Perdita di implementazione 𝐼𝐿 𝑑𝐵 −2 −2 
Margine di collegamento 𝐿𝑀 𝑑𝐵 114.2 102.25 
Tab. 6.2 – Risultati del link budget 
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Un’antenna di tipo patch, generalmente, si configura come una piccola piastra di 
metallo, di lato pari a circa la metà della lunghezza d’onda, istallato su una base in cui è 
incluso il dielettrico. Il tutto ha dimensioni inferiori a quelle del diametro di una 
equivalente antenna a parabola ed è ricoperto da una scatola di plastica che ne evita il 
danneggiamento [16]. L’antenna patch scelta per la missione in esame, prodotta da 
SSTL e illustrata nella figura seguente, presenta un peso molto contenuto e un 
ingombro minimo, come riportato in tabella 6.3 [18]. 
 
Fig. 6.5 – Antenna patch SSTL 
Range di frequenza 2.0 → 2.5 𝐺𝐻𝑧 
Potenza RF 𝐹𝑖𝑛𝑜 𝑎 10 𝑊 
Semi-ampiezza di fascio ±35° 
Rateo assiale < 3 𝑑𝐵 
Massa < 80 𝑔 
Ingombro 82 × 82 × 80 𝑚𝑚 
Connettore 𝐶𝑜𝑎𝑠𝑠𝑖𝑎𝑙𝑒 𝑆𝑀𝐴 𝑓𝑒𝑚𝑚𝑖𝑛𝑎 
Interfaccia meccanica 4 × 𝑀4 
Temperatura operativa −20/+50°𝐶 
Tab. 6.3 – Caratteristiche Antenna patch SSTL 
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L’utilizzo di un transceiver, ovvero un ricevitore/trasmettitore integrato, per la 
modulazione e la codifica dei segnali, garantisce un ulteriore risparmio in termini di 
peso, ingombri e potenza assorbita, dato che rende superflua l’istallazione di un 
diplexer. 
Nella figura sottostante è illustrato il componente scelto, prodotto da RDLabs, le cui 
caratteristiche sono riportate nella tabella successiva [19]. 
 
Fig. 6.6 – Transceiver prodotto da RDLabs 
Frequenza ricevitore 2.025 → 2.15 𝐺𝐻𝑧 
Decodifica 𝑃𝑀/𝑃𝑆𝐾/𝑁𝑅𝑍/𝐵𝑃𝑆𝐾/𝑄𝑃𝑆𝐾 
Frequenza trasmettitore 2.2 → 2.3 𝐺𝐻𝑧 
Modulazione 𝐵𝑃𝑆𝐾 1 𝑀𝑏/𝑠 
Potenza assorbita (1W RF) 12 𝑊 
Massa 1 𝑘𝑔 
Ingombro 110 × 120 × 65 𝑚𝑚 
Temperatura operativa −20/+60°𝐶 
Tensione di alimentazione ±12 𝑉 
Tab. 6.4 – Caratteristiche del transceiver prodotto da RDLabs 
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7. Sottosistemi 
Si riportano, in questo capitolo, le linee generali di altri sottosistemi presenti a bordo 
del satellite, per i quali c’è già stato o è in corso uno studio. 
 
7.1 Sistema di comando e gestione dati 
Lo scopo di questo sottosistema, che ha un ruolo fondamentale, è molteplice: da un 
lato deve ricevere i comandi, decodificarli e distribuirli agli altri sottosistemi, dall’altro 
deve raccogliere, elaborare e formattare i dati da comunicare a terra, sulla missione in 
corso e sul satellite stesso. Inoltre, l’unità centrale è deputata alla scansione del tempo 
fisico e al monitoraggio dello stato di salute del sistema, funzione che viene definita di 
watchdog. 
Due possibili modelli, per la configurazione del sottosistema di comando e gestione 
dati, sono: 
o Architettura centralizzata: ogni singolo sottosistema è interfacciato con l’unità 
centrale e il malfunzionamento di uno non pregiudica il corretto funzionamento 
dei restanti. Vi si ricorre, soprattutto, per satelliti di piccole dimensioni. 
o Architettura ad anello: ogni sottosistema è l’anello di una configurazione a 
catena, che risulta molto flessibile per l’aggiunta di nuovi componenti. Presenta 
una notevole intensificazione dei dati nei nodi, ragion per cui è consigliata per 
satelliti di natura più complessa. 
È chiaro che, per i nostri scopi, un’architettura centralizzata, cui peraltro si era già fatto 
riferimento nella configurazione logica del sistema, sia la soluzione più indicata. 
L’unità centrale cui si fa riferimento nel presente lavoro è il Radiation tolerant OBC 
prodotto da SSTL (figura 7.1), un computer di bordo che risponde a tutti gli standard 
ECSS25 ed è testato per tutti i tipi di orbita da LEO a interplanetaria. Il suo peso è 
contenuto, così come il consumo di potenza. È disponibile in due configurazioni di 
                                                          
25
 European Cooperation for Space Standardization. 
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ingombro diverso, sempre abbastanza ridotto. In tabella 7.1 sono riportate tutte le 
caratteristiche principali del computer di bordo selezionato [20]. 
 
Fig. 7.1 – Radiation tolerant OBC prodotto da SSTL 
Massa 1.5 𝑘𝑔 
Dimensioni di ingombro 306 × 167 × 30 𝑚𝑚 (𝑠𝑖𝑛𝑔𝑙𝑒 𝑏𝑜𝑎𝑟𝑑) 
180 × 130 × 22 𝑚𝑚 (𝑎𝑙𝑡. 𝑣𝑒𝑟𝑠𝑖𝑜𝑛) 
Potenza assorbita 7 𝑊 
Temperatura operativa −20/+50 °𝐶 
Memoria 4/8 𝑀𝑏𝑦𝑡𝑒𝑠 𝐸𝐷𝐴𝐶 𝑝𝑟𝑜𝑡𝑒𝑐𝑡𝑒𝑑 
512 𝑘𝑏𝑦𝑡𝑒𝑠 𝐸𝐸𝑃𝑅𝑂𝑀 
64 𝑘𝑏𝑦𝑡𝑒𝑠 𝑃𝑅𝑂𝑀 
Interfacce 𝐷𝑢𝑎𝑙 𝐶𝐴𝑁 
𝐷𝑢𝑎𝑙 𝑅𝑆422 
4𝑥 𝐿𝑉𝐷𝑆 𝑓𝑢𝑙𝑙 𝑑𝑢𝑝𝑙𝑒𝑥 𝐻𝐷𝐿𝐶 
𝐸𝑥𝑝𝑎𝑛𝑠𝑖𝑜𝑛 𝑏𝑜𝑎𝑟𝑑 𝑓𝑜𝑟 𝑐𝑢𝑠𝑡𝑜𝑚 𝑖𝑛𝑡𝑒𝑟𝑓𝑎𝑐𝑒𝑠 
Radiazione 𝑇𝑜𝑡𝑎𝑙 𝑑𝑜𝑠𝑒 50 𝑘𝑅𝑎𝑑 (𝑆𝑖) 
𝑆𝐸𝐿 37 𝑀𝑒𝑉 ∙ 𝑐𝑚2 𝑚𝑔  
Tab. 7.1 – Caratteristiche principali del computer di bordo 
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Il dato sulla tolleranza alle radiazioni è molto importante, considerato che, nel corso 
della missione, si attraversano anche le fasce di Van Allen, regioni in cui si muovono 
particelle ad alta energia. 
 
7.2 Sistema di controllo e determinazione d’assetto 
Il sottosistema di controllo e determinazione d’assetto, denominato comunemente 
ADCS26, ha la funzione di orientare e stabilizzare il satellite lungo una direzione 
prefissata, opponendosi alle coppie di disturbo interne ed esterne. Esso si compone di 
strumenti che misurano le condizioni di assetto (sensori) e altri che le correggono 
(stabilizzatori). 
Dato che, per motivi di strategia orbitale, la direzione di sparo del propulsore deve 
essere fissa [24], è impossibile controllare il satellite conferendogli uno spin. Sono, 
tantomeno, indicate tecniche di controllo passivo, poiché il rapido decremento della 
forza gravitazionale e del campo magnetico, che il satellite subisce durante l’orbita, 
rendono difficile la stabilizzazione ad alte quote. Si opta quindi per un tipo di 
stabilizzazione a tre assi, nella quale tre ruote di reazione, comandate da un’unità 
centrale, equilibrano le coppie di disturbo. 
 
7.2.1 Unità centrale 
L’elettronica di controllo delle ruote di reazione (WDE27) è prodotta da Bradford 
engineering e ha le caratteristiche riportate in tabella 7.2 [21]. 
Massa 8,8 𝑘𝑔 (2,2 𝑘𝑔 𝑝𝑒𝑟 𝑐𝑎𝑛𝑎𝑙𝑒) 
Dimensioni d’ingombro 291 × 259 × 181  𝑚𝑚 
Voltaggio del BUS 22 → 55 𝑉𝑑𝑐 
Tab. 7.2 – Caratteristiche dell’elettronica di controllo Bradford Engineering 
                                                          
26
 Attitude Determination and Control System. 
27
 Wheel Drive Electronics. 
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Fig. 7.2 – Scatola WDE prodotta da Bradford engineering 
 
7.2.2 Ruote di reazione 
Una ruota di reazione è costituita da una massa rotante spinta da un motore elettrico 
DC brushless. Quando si dà potenza al motore, la ruota viene accelerata in una 
direzione provocando la rotazione del satellite in quella opposta, a causa della coppia 
di reazione indotta. 
La stessa ditta Bradford engineering produce ruote di reazione in tre modelli diversi, 
dimensionati per differenti range del momento angolare, e le fornisce insieme 
all’elettronica di controllo. La casa produttrice suggerisce di montare a bordo quattro 
ruote, ovvero una per ogni asse da stabilizzare più una ridondante. In tabella 7.3 si 
riportano le caratteristiche del modello W05 [21], mentre in figura 7.3 ne è data 
illustrazione. 
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Range del momento angolare 3 → 7 𝑁𝑚𝑠 
Velocità massima (entrambe le direzioni) 6000 𝑅𝑃𝑀 
Coppia massima  0.1 𝑁𝑚 
Dimensioni d’ingombro (𝑫 × 𝒉) 235 × 123 𝑚𝑚 
Massa 3.2 𝑘𝑔 
Potenza massima richiesta @3000RPM 73 𝑊 
Tab. 7.3 – Caratteristiche della ruota di reazione W05 prodotta da Bradford engineering 
Una caratteristica di impatto negativo è l’elevato peso del sistema costituito da ruote 
ed elettronica di controllo. Le prime, infatti, hanno una massa complessiva di 12,8 𝑘𝑔 
che, sommata a quella dell’elettronica, determina un peso totale di 21,6 𝑘𝑔, ovvero 
più del 10% del budget di massa. Il dato è significativo, ma in commercio non 
sembrano trovarsi soluzioni che, a parità di caratteristiche, possano minimizzare 
l’incidenza del sottosistema sul peso del satellite. Qualora il range di momento 
angolare richiesto fosse inferiore, esistono apparati di massa decisamente più 
contenuta rispetto al sistema Bradford engineering qui riportato. 
 
Fig. 7.3 – Ruota di reazione W05 prodotta da Bradford engineering 
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7.2.3 Tracciatore di stelle 
Complementare agli strumenti per il controllo d’assetto, il tracciatore di stelle è uno 
degli apparati che permettono la determinazione dell’orientamento effettivo del 
satellite rispetto a un sistema di riferimento inerziale. È programmato per la ricerca di 
determinate stelle, in base alla luminosità. 
Per la presente missione si fa riferimento al tracciatore Altair HB+ prodotto da SSTL, le 
cui caratteristiche più importanti sono riportate nella tabella successiva [22]. 
Dimensioni e massa 
Processore (PM) 
Diaframma 
Sensore 
 
190 × 135 × 44 𝑚𝑚, 830 𝑔 
150 × 150 × 185 𝑚𝑚, 300 𝑔 
74 × 95 × 105 𝑚𝑚, 530 𝑔 
Potenza assorbita 8.5 𝑊 @28 𝑉 𝑢𝑛𝑟𝑒𝑔 
Temperatura operativa −20/+50 °𝐶 
Accuratezza di puntamento 10 arcsec  𝑋/𝑌, 55 𝑎𝑟𝑐𝑠𝑒𝑐 𝑎𝑙𝑙𝑖𝑛𝑒𝑎𝑚. 
Tab. 7.4 – Caratteristiche del tracciatore di stelle Altair HB+ 
 
Fig. 7.4 – Processore del tracciatore Altair HB+ prodotto da SSTL 
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Fig. 7.5 – Sensore del tracciatore Altair HB+ prodotto da SSTL 
 
7.2.4 Sensore di sole 
Un altro strumento per definire l’assetto del satellite è rappresentato dal sensore di 
sole. Esso misura l’angolo di sole nella direzione di azimuth ed elevazione, fornendo un 
segnale di output combinato e linearizzato attraverso una funzione di calibrazione; un 
terzo segnale deriva dal sensore di temperatura integrato. Ogni sensore deve avere il 
campo di vista libero nella direzione dello Zenit, per cui non può essere utilizzato nei 
periodi di eclisse. Il sensore di sole rappresenta, in generale, uno strumento preciso ed 
economico. 
L’apparecchio cui si fa riferimento nel presente lavoro è il sensore di sole prodotto da 
SSTL (figura 7.6), le cui caratteristiche sono riportate in tabella 7.5 [23]. 
Massa 300 𝑔 
Dimensioni d’ingombro 95 × 107 × 35 𝑚𝑚 
Potenza assorbita < 100 𝑚𝑊 
Temperatura operativa −40/+80 °𝐶 
Accuratezza 1.0° (95%) 
Campo di vista ±50° 
Tab. 7.5 – Caratteristiche del sensore di sole prodotto da SSTL 
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Fig. 7.6 – Sensore di sole prodotto da SSTL 
 
7.3 Apparati scientifici 
Tra gli obiettivi di missione, quelli riguardanti gli esperimenti scientifici hanno la 
rilevanza maggiore. In sostanza, l’obiettivo primario è generare un campo magnetico 
tale da provocare la creazione, attorno al satellite, di una magnetosfera propria, e 
rilevare le interazioni di quest’ultima con la magnetosfera terrestre a varie quote. 
Secondariamente, si vogliono esplorare le fasce di Van Allen. 
 
7.3.1 Strumenti di generazione del campo magnetico 
Dato il ruolo centrale del magnete superconduttore e del suo circuito di alimentazione 
nel quadro della missione, un attento studio è stato dedicato al disegno del sistema. I 
risultati qui riportati sono documentati in [24] e rappresentano solo la configurazione 
finale dell’apparato di generazione del campo magnetico. 
L’esigenza principale dello studio in questione è rappresentata dal contenimento di 
pesi e potenze assorbite, in un’ottica di ottimizzazione che porti a sfruttare al meglio la 
forma del satellite. 
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7.3.1.1 Magnete superconduttore 
Il requisito fondamentale del supermagnete è quello di indurre un campo magnetico la 
cui intensità, a 10 metri di distanza dall’asse longitudinale del satellite, sia pari a quella 
del campo generato dalla terra alla latitudine geomagnetica [24]. 
Per ridurre al minimo gli ingombri del magnete e sfruttare al massimo lo spazio interno 
del satellite, si è reso necessario utilizzare una geometria che ricalcasse quella dell’area 
di base della struttura, disegnata come un settore di corona circolare in base ai vincoli 
di ASAP-S. Questa configurazione permette di racchiudere la massima area possibile 
tra le spire del magnete, e lascia la possibilità di utilizzare il volume interno per 
l’eventuale alloggiamento di sottosistemi di bordo, a patto che non creino interferenze 
termiche o elettromagnetiche rilevanti. 
Utilizzando il foglio di lavoro Matlab creato nel precedente studio (vd. Appendice, 
Magnete), si è configurato il magnete superconduttore alla luce del dimensionamento 
strutturale del satellite. In tabella 7.6 si riportano i parametri finali del magnete, 
illustrato in figura 7.7. 
Raggio interno 1220 𝑚𝑚 
Raggio esterno 1850 𝑚𝑚 
Angolo di apertura 55° 
Altezza 252 𝑚𝑚 
Spessore 7 𝑚𝑚 
Massa 66.5241 𝑘𝑔 
Potenza assorbita 156.8 𝑊 
Temperatura critica 110 𝐾 
Materiale di costruzione 𝐵𝑆𝐶𝐶𝑂 
Tab. 7.6 – Configurazione finale del magnete superconduttore 
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Fig. 7.7– Magnete superconduttore 
 
7.3.1.2 Circuito di alimentazione del magnete 
Anche il circuito che alimenta il magnete (figura 7.8) è configurato grazie al foglio di 
lavoro Matlab cui si è fatto riferimento nel paragrafo precedente. I risultati sono 
riportati in tabella 7.7. 
 
Fig. 7.8 – Circuito di alimentazione del magnete 
Circuito primario 
Generatore 𝑉 = 28𝑉 𝜈 = 1600𝐻𝑧 
Resistenza 𝑅 = 3 Ω 
Induttanza primaria 𝐿𝑝 = 300 ∙ 10
−6 𝐻 
Circuito secondario 
Induttanza secondaria 𝐿𝑠 = 3.3 ∙ 10
−6𝐻 
Resistenza di sicurezza 𝑅𝒅𝒖𝒎𝒑 = 0.1 Ω 
Induttanza magnete 𝐿 = 0.1607 𝐻 
Corrente massima 129.3265 𝐴 
Tab. 7.7 – Parametri del circuito di alimentazione del magnete 
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La costante di tempo del processo di carica è pari a 
𝜏𝑐 = 25.1 𝑠 
Mentre quella della fase di scarica risulta pari a 
𝜏𝑑 = 1,104 𝑠 
Considerando almeno quattro costanti di tempo affinché la corrente si sia annullata 
quasi completamente, la potenza da dissipare verso l’esterno del satellite è pari a 
𝑊 𝑑 = 280 𝑊 
Poiché il circuito primario di alimentazione del magnete prevede una sorgente di 
corrente alternata, mentre il Main BUS del satellite fornisce corrente continua, è 
necessario l’utilizzo di un inverter che permetta la trasformazione della corrente da 
continua ad alternata. 
 
Fig. 7.9 – Convertitore Martek Power 
La Martek Power produce convertitori DC/AC per uso spaziale dalle caratteristiche 
compatibili con le esigenze del satellite. I parametri più significativi del modello scelto 
SN 180D-27A-1600 sono riportate in tabella 7.8 [25]. 
Range di voltaggio in ingresso 24𝑉 → 30𝑉 𝐷𝐶 
Frequenza in uscita 1600 𝐻𝑧 
Range di voltaggio in uscita 25.4𝑉 → 28.3𝑉 
Corrente in uscita 6.667 𝐴 
Peso 2.5 𝑘𝑔 
Range di temperatura operativa −55°/+100 °𝐶 
Tab. 7.8 – Caratteristiche del convertitore di corrente prodotto da Martek Power 
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Le quote d’ingombro, invece, sono riportate in figura 7.10 e tabella 7.9 [25]. 
 
Fig. 7.10 – Disegno del convertitore Martek Power 
A B C D E F G K L M N 
152 152 64 139.7 139.7 19 6 6 69.8 69.8 76.2 
Tab. 7.9 – Quote d’ingombro (mm) del convertitore Martek Power 
 
7.3.2 Strumenti di misurazione del campo magnetico 
7.3.2.1 Magnetometri 
Per misurare l’intensità di un campo magnetico è necessario disporre di un 
magnetometro28. Sul satellite oggetto della missione verranno montati due 
magnetometri all’estremità di altrettante aste telescopiche. Bisognerà tenere conto di 
possibili fonti di disturbo, come l’interferenza tra campo magnetico naturale e campo 
indotto dalla apparecchiature, o di disturbi meccanici di tensione e torsione nell’asta 
telescopica. 
Una possibile soluzione è la scelta di magnetometri SSTL, le cui caratteristiche sono 
riportate in tabella 7.10. L’apparecchio prodotto da SSTL (figura 7.11) è ottimo sotto 
vari punti di vista, primi fra tutti ingombro e peso, e integra un sensore di temperatura 
per la telemetria [26]. 
                                                          
28
 Un magnetometro è uno strumento che utilizza tre sensori per misurare l’intensità di un campo 
magnetico lungo tre assi ortogonali. 
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Massa 140 𝑔 
Dimensioni d’ingombro 85 × 35 × 32 𝑚𝑚 
Potenza assorbita < 300 𝑚𝑊 
Temperatura operativa −20/+50 °𝐶 
Temperatura di stand-by −40/+80 °𝐶 
Sensibilità ±10 𝑛𝑇 
Range ±60 𝑛𝑇 
Tab. 7.10 – Caratteristiche del magnetometro prodotto da SSTL 
 
Fig. 7.11 – Magnetometro SSTL 
 
7.3.3 Strumenti di misurazione dei parametri di plasma 
Per effettuare osservazioni sul comportamento delle particelle che subiscono 
l’interazione tra il campo magnetico terrestre e quello del satellite è necessario 
disporre di strumenti che misurino i parametri dei gas ionizzati, altrimenti detti plasmi. 
7.3.3.1 Sonde di Langmuir 
Nell’ambito della misurazione dei parametri di plasma, la sonda di Langmuir è lo 
strumento per eccellenza. Essa è in grado di misurare un ampio numero di proprietà, 
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come la densità o la distribuzione di temperatura degli elettroni. Le informazioni 
vengono ottenute inserendo la sonda, che è di materiale conduttore, nel gas ionizzato, 
e misurando la corrente che si viene a creare in funzione della differenza di potenziale 
tra sonda e plasma. 
 
Fig. 7.12 – Sonda di Langmuir 
La Scientific Systems produce un modello di sonda molto utilizzato ed affidabile, la 
SmartProbe, le cui caratteristiche principali sono riportate in tabella 7.11 [27]. Due di 
questi apparecchi dovranno essere montati alle estremità delle aste telescopiche 
insieme ai magnetometri. 
Insieme all’apparecchio, la casa produttrice fornisce anche il software dedicato per 
l’acquisizione e l’analisi dei dati, il programma SmartSoft. 
Massa 0.8 𝑘𝑔 
Lunghezza dell’albero dalla flangia 470 𝑚𝑚 
Lunghezza della punta 10 𝑚𝑚 
Diametro della punta 0.19 𝑚𝑚 
Potenza assorbita 10 𝑊 
Range di densità ionica ed elettronica 5 ∙ 108 → 5 ∙ 1012  𝑐𝑚−3 
Range di temperatura elettronica 0.04 → 10 𝑒𝑉 
Tab. 7.11 – Caratteristiche di SmartProbe 
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7.3.3.2 Spettrometro di massa 
Lo spettrometro di massa è uno strumento che serve a misurare la massa degli ioni 
presenti in un gas, al fine di identificare il tipo di gas analizzato. Uno spettrometro di 
massa è tipicamente costituito da una sonda per l’acquisizione del gas e un corpo 
centrale deputato all’analisi29. Riferendoci a lavori precedenti, il corpo centrale dello 
strumento considerato nel presente lavoro ha le caratteristiche elencate in tabella 7.12 
[1]. 
Massa 11.8 𝑘𝑔 
Dimensioni d’ingombro 422 × 365 × 203 𝑚𝑚 
Potenza assorbita 25 𝑊 
Tab. 7.12 – Caratteristiche dello spettrometro di massa 
Per la scelta di un determinato spettrometro si rimanda a lavori specifici sugli 
esperimenti da eseguire nell’ambito della missione. 
 
7.3.3.3 Fotocamera a stato solido 
L’obiettivo della fotocamera a stato solido è di determinare struttura, moto e proprietà 
radiative dell’ambiente prossimo al satellite.  
L’apparecchio qui suggerito, il CHRIS imager prodotto da SSTL, presenta al suo interno 
una rete di 748 × 748 sensori al silicio denominati CCD30. La parte ottica è costruita 
come un telescopio riflettore (Cassegrain) nel quale la luce raccolta da uno specchio 
primario è diretta da uno specchio secondario più piccolo verso il CCD. Il sensore CCD è 
schermato dalle radiazioni, che costituiscono un problema particolare all’interno delle 
                                                          
29
 In uno spettrometro di massa il gas viene incanalato in una zona nella quale viene ionizzato tramite 
bombardamento con fascio di elettroni. Il flusso di ioni viene quindi diretto in un analizzatore a 
quadripolo, ovvero uno spazio a sezione quadrata al centro di quattro barre, lunghe circa 15 cm, alle 
quali viene applicata una differenza di potenziale a frequenza molto elevata. Modulando frequenza e 
potenziale, gli ioni vengono filtrati in modo tale che solo quelli che hanno determinate caratteristiche di 
massa e carica riescono ad attraversare tutto il quadrupolo e finire nel rilevatore, il quale identifica, 
infine, il tipo di gas analizzato. 
30
 Charge-Coupled Device (dispositivo ad accoppiamento di carica): consiste in un circuito integrato 
formato da una riga o una griglia di elementi semiconduttori in grado di accumulare una carica elettrica 
proporzionale all’intensità della radiazione elettromagnetica che li colpisce. Gli elementi sono accoppiati 
in modo che ognuno di essi, sollecitato da un impulso elettrico, possa trasferire la propria carica 
all’elemento adiacente. 
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fasce di Van Allen, ad eccezione della zona di ingresso della luce. La risposta spettrale 
della fotocamera contiene tutta la banda del visibile (0.4 → 0.7 𝜇𝑚). Le principali 
proprietà del CHRIS imager sono riportate in tabella 7.13 [28]. 
 
Fig. 7.13– CHRIS imager prodotto da SSTL 
Massa 14 𝑘𝑔 
Dimensioni d’ingombro 𝜙100 × 475 𝑚𝑚 
Potenza assorbita 9 𝑊 
Risposta spettrale 0.415 → 1.05 𝜇𝑚 
Tab. 7.13 – Caratteristiche del CHRIS imager 
 
7.3.4 Aste telescopiche 
Due aste telescopiche sono necessarie per consentire ai magnetometri e alle sonde di 
Langmuir di effettuare misurazioni ad una certa distanza dal corpo del satellite. Allo 
scopo si suggerisce l’utilizzo di due SSTL-Weitzmann 6m Deployable Boom, un tipo 
economico di asta che si allunga da pochi centimetri a oltre 6 𝑚. Lo spiegamento 
dell’asta viene realizzato da un dispositivo pirotecnico che, azionato da una corrente di 
1 𝐴, sblocca il meccanismo di fermo consentendo alla molla compressa di estendersi. Il 
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sistema pirotecnico prevede una ridondanza, per ridurre la possibilità di un 
malfunzionamento. In tabella 7.14 si riportano i dati tecnici più significativi [29]. 
 
Fig. 7.14– Asta telescopica SSTL-Weitzmann 
Massa 2.2 𝑘𝑔 
Dimensioni d’ingombro 
Asta ritratta 
Asta allungata 
 
102 × 115 × 264 𝑚𝑚 
102 × 115 × 6264 𝑚𝑚 
Carico massimo in punta 13 𝑘𝑔 
Temperatura operativa 
Asta ritratta 
Asta allungata 
 
< 373 𝐾 
𝑁𝑒𝑠𝑠𝑢𝑛 𝑙𝑖𝑚𝑖𝑡𝑒 
Velocità di allungamento 0.3 𝑚 𝑠  
Tab. 7.14 – Caratteristiche dell’asta SSTL-Weitzmann 
 
7.3.5 Rilevazione dei SEU 
Le particelle intrappolate nelle fasce di Van Allen, i protoni derivanti dai brillamenti 
solari e i raggi cosmici possono danneggiare in maniera significativa struttura e sistemi 
elettronici di un satellite. Per questo, un obiettivo secondario della missione è valutare, 
per mezzo di un’adeguata strumentazione, l’effetto provocato dal deposito di carica da 
parte di singole particelle, noto come Single-event effect (SEE). 
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7.3.5.1 Fasce di Van Allen 
La sorgente di radiazione principale, oggetto di studio della missione, è rappresentata 
dalle due fasce di Van Allen, interna ed esterna. Si tratta di due regioni di forma 
toroidale nelle quali sono intrappolate, per mezzo del campo magnetico terrestre, 
particelle cariche. In questo senso sono molto rilevanti i flussi di ioni pesanti quali 
quelli di elio, azoto e ossigeno atomico. 
 
Fig. 7.15 – Fasce di Van Allen 
La configurazione che assumono le particelle all’interno della magnetosfera non è 
uniforme, né in altitudine né in latitudine; risulta inoltre non stazionaria a causa della 
forte dipendenza dall’attività solare. In ogni caso, la fascia considerata come interna è 
formata da protoni molto energetici  > 30 𝑀𝑒𝑉  ed elettroni poco energetici 
 ~2 𝑀𝑒𝑉  e si estende, indicativamente, tra i 700 e i 10000 𝑘𝑚 di altitudine. La fascia 
esterna, invece, si estende da 13000 a 65000 𝑘𝑚 di distanza dalla superficie terrestre, 
con una regione molto intensa tra i 15000 e i 20000 𝑘𝑚, ed è attraversata da 
elettroni molto energetici  > 40 𝑀𝑒𝑉  e protoni poco energetici  ~3 𝑀𝑒𝑉  [30]. 
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7.3.5.2 Single-event effect (SEE) 
Gli effetti che ogni singola particella proveniente da un qualsiasi fenomeno cosmico ha 
sulla strumentazione di un satellite possono essere classificati in tre gruppi, in base 
all’intensità del danno provocato [32]: 
o Single-event upset (SEU): si concretizza nel cambiamento di stato logico di un 
componente microelettronico, indotto dalla carica libera generata in seguito 
all’impatto di una particella carica su un nodo importante o nelle sue vicinanze. 
È un evento reversibile che può essere corretto con una opportuna riscrittura 
del componente. 
o Single-event latchup (SEL): rappresenta un evento potenzialmente distruttivo, 
dovuto, principalmente, a ioni pesanti. L’energia liberata da questi ultimi può 
accrescere notevolmente la corrente all’interno dei circuiti, fino a livelli non 
tollerabili dal componente. L’unico modo per preservare la strumentazione, nel 
caso di SEL rilevati per tempo, consiste nell’interrompere l’alimentazione 
elettrica. 
o Single-event burnout (SEB): un evento di questo tipo può causare la distruzione 
permanente di un dispositivo, dato che, in questi casi, l’elettronica risulta 
letteralmente bruciata. 
L’esperimento che si intende eseguire nell’ambito della presente missione implica 
esclusivamente la rilevazione dei SEU. 
Per stimare la frequenza degli upsets è necessario riferirsi al meccanismo tramite il 
quale le particelle danno luogo a tali eventi. In questo senso si possono individuare due 
tipi di radiazione presenti nello spazio, ovvero protoni ad alta energia e raggi cosmici, 
in particolare ioni pesanti di natura solare. 
I protoni, particolarmente quelli presenti in LEO, contribuiscono in maniera 
significativa alla frequenza degli upsets, generando il SEU tramite una reazione 
nucleare piuttosto complessa, che causa l’emissione di particelle dal nucleo colpito. 
Protoni di dimensioni inferiori a 0.3 𝜇𝑚, invece, possono indurre l’upset per 
ionizzazione diretta. 
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Fig. 7.16 – Schema della deposizione di energia in un apparato elettronico 
Come illustrato nella figura precedente, ogni particella carica trasferisce energia per 
unità di lunghezza al materiale che attraversa. Il parametro, denominato Linear Energy 
Transfer (LET), ha un valore minimo per ogni dispositivo, oltre il quale si può verificare 
il cambiamento di stato logico da 0 a 1 e viceversa. La condizione per l’insorgere di un 
upset è, dunque, identificata da un trasferimento di energia superiore al valore di 
soglia 𝐿𝐸𝑇𝑡𝑕 : 
𝐿𝐸𝑇 > 𝐿𝐸𝑇𝑡𝑕  
Al fine di osservare la frequenza degli upsets all’interno delle fasce di Van Allen, è 
necessario che il dispositivo di controllo sia tarato con un 𝐿𝐸𝑇𝑡𝑕 < 10 𝑀𝑒𝑉 ∙ 𝑐𝑚
2 𝑚𝑔 . 
Petersen, nel 1983, ha proposto un’espressione di prima approssimazione per stimare 
la frequenza di fenomeni single-event [39]: 
𝑅 = 5 ∙ 10−10
𝜍
𝐿𝐸𝑇2
 
dove 𝑅 è la frequenza in bit-giorno, 𝜍 l’area sensibile in 𝜇𝑚2 e 𝐿𝐸𝑇 l’energia 
depositata dalle radiazioni in 𝑝𝐶𝑜𝑢𝑙𝑜𝑚𝑏 𝜇𝑚 . 
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7.3.5.3 Scheda di rilevazione dei SEU 
Tutti i parametri significativi riguardo agli eventi di tipo SEU possono essere rilevati 
tramite una scheda di diagnostica progettata secondo determinati requisiti [31]: 
o Utilizzo di un processore configurabile 
o Capacità di rilevare e correggere autonomamente gli errori indotti 
o Capacità di interfaccia con il BUS da 28 𝑉 e il sottosistema C&DH31 
o Basso peso 
o Bassa potenza assorbita 
o Basso costo 
o Basso flusso di dati da inviare a terra 
o Reperibilità sul mercato 
La scheda elettronica esegue l’esperimento grazie a due chip di materiale 
semiconduttore, uno completamente schermato, l’altro esposto alle radiazioni spaziali. 
Il circuito confronta lo stato logico dei due chip, riscrivendo il chip non schermato ad 
ogni cambiamento di stato e conteggiando il numero totale di eventi singoli. 
 
Fig. 7.17 – Scheda di rilevazione dei SEU 
                                                          
31
 Command & Data Handling. 
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In figura 7.17 si dà illustrazione della scheda elettronica di riferimento, le cui 
caratteristiche sono riportate in tabella 7.15. 
Massa 1 𝑘𝑔 
Dimensioni d’ingombro 160 × 175 × 30 𝑚𝑚 
Potenza assorbita 2.5 𝑊 
Data rate 1000 𝑏𝑝𝑠 
Tab. 7.15 – Specifiche della scheda di rilevazione SEU 
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8. Sottosistema di controllo termico 
Un satellite è costituito da vari componenti, in grado di funzionare correttamente solo 
se mantenuti entro specifici limiti di temperatura. Le temperature dei componenti 
sono influenzate dallo scambio termico netto tra il satellite e il suo ambiente termico, 
determinato dalla grandezza e dalla distribuzione delle radiazioni solare e terrestre, e 
sono stabilizzate grazie al calore espulso dalle superfici verso lo spazio e alla 
dissipazione interna, in base alle caratteristiche radiative e conduttive dell’intero 
sistema. Nella figura seguente si illustra il procedimento che porta al primo modello 
analitico per il disegno del controllo termico. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
                                                                                             NO 
                                                                    SI 
 
Fig. 8.1 – Procedimento per la definizione del primo modello termico analitico 
Analisi preliminare 
Configurazione 
concettuale del 
satellite 
Dettagli struttura 
Dissipazione di 
potenza 
Posizionamento 
componenti 
Limiti temperatura 
Ok? 
Modello analitico I 
Configurazione 
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Lo scopo del sottosistema di controllo termico, dunque, è quello di mantenere tutti i 
componenti all’interno dei loro limiti di temperatura per tutte le fasi della missione, 
dal pre-lancio all’orbita finale. Generalmente si definiscono due tipi di temperatura da 
tenere sotto controllo: operativa e di sopravvivenza. Entrambe hanno un limite 
inferiore e uno superiore [11]. 
Le fonti di calore, per un satellite in orbita attorno alla terra, sono rappresentate da 
radiazioni come quella solare e quella terrestre, dall’albedo e dalla dissipazione interna 
degli elementi elettrici ed elettronici posti a bordo. Ciascuna fonte può subire forti 
variazioni nell’arco della missione o di una singola orbita: è il caso, ad esempio, dei 
periodi di eclisse, durante i quali la radiazione solare è nulla, o dei cicli di accensione e 
spegnimento di vari componenti come propulsori o apparati scientifici [5][11]. 
I budget di massa e di volume a disposizione della presente missione non consentono 
di progettare un sistema di controllo termico attivo, che andrebbe a complicare anche 
l’architettura di comando dell’intero sistema. Si è scelto dunque di operare con sistemi 
di controllo passivi, principalmente radiatori OSR32 per la dissipazione del calore in 
eccesso verso lo spazio e coperte MLI per l’isolamento dei componenti con limiti di 
temperatura più stringenti, ovvero il magnete superconduttore posto nella baia 
superiore del satellite. 
 
8.1 Vincoli di temperatura 
Come accennato in precedenza, l’elemento del satellite che comporta il vincolo più 
stringente, in termini di temperatura, è il magnete superconduttore: la suddivisione 
dell’intera struttura in due baie distinte è la prima risposta all’esigenza di controllarlo 
separatamente dal resto dei componenti. Il magnete ha, infatti, una temperatura 
operativa massima di 110 𝐾 [24], ragione per cui è necessario minimizzare l’apporto di 
calore proveniente dall’esterno e massimizzare il flusso di calore verso lo spazio vuoto. 
Nella baia inferiore, d’altro canto, è indispensabile un occhio di riguardo per quanto 
riguarda le batterie ricaricabili, che hanno un range di temperatura operativa molto 
                                                          
32
 Optical Solar Reflector. 
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ridotto. Nella tabella seguente si riportano i limiti di temperatura relativi a tutti i 
componenti su cui si è eseguita l’analisi termica. 
Componente T min (K) T max (K) 
Magnete superconduttore - 110 
Camera CCD a stato solido 273 ∗ 313 ∗ 
Spettrometro di massa 273 ∗ 313 ∗ 
EPDP – PCA 263 ∗ 323 ∗ 
Scheda di rilevazione SEU 273 ∗ 313 ∗ 
Serbatoio - - 
PSCU 233 343 
Sistema di controllo d’assetto (WDE) 263 ∗ 323 ∗ 
Sensore di sole 233 353 
Sensore di stelle (PM, head, baffle) 253 323 
Antenna patch banda S 253 323 
Transceiver 253 333 
Batterie ricaricabili – Carica 283 308 
Batterie ricaricabili – Scarica 273 313 
Processore di bordo 253 323 
Tab. 8.1 – Vincoli di temperatura dei componenti 
Laddove il libretto tecnico del componente non fornisse esplicitamente i limiti di 
temperatura, si è fatto riferimento a dati riscontrati in letteratura riguardo a 
componenti dello stesso tipo (valori contrassegnati con l’asterisco). 
Si è scelto, inoltre, di condurre l’analisi solo in base ai range delle temperature 
operative, poiché se risultano verificati questi, lo saranno automaticamente anche 
quelli delle temperature di sopravvivenza. 
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8.2 Ambiente termico 
Come accennato in precedenza, le fonti di calore cui è esposto un satellite in orbita 
intorno alla terra sono principalmente quattro: la radiazione termica solare e la sua 
riflessione da parte dell’atmosfera terrestre (albedo), la radiazione infrarossa emessa 
dalla terra e la dissipazione interna dei vari componenti elettronici. Le prime tre 
investono direttamente le superfici esterne del satellite, che nel nostro caso sono 
perlopiù costituite da pannelli solari, mentre l’ultima è una fonte di calore 
esclusivamente interna. 
 
8.2.1 Radiazione solare 
Il flusso solare annuale medio fuori dall’atmosfera terrestre è approssimativamente 
pari a 1353 𝑊/𝑚2, con una variazione di ±3% in base alla posizione della terra lungo 
la propria orbita intorno al sole. Si assume che la radiazione solare colpisca il satellite 
con raggi paralleli, data la grande distanza. Si può quindi valutare il calore assorbito da 
una qualunque superficie posta in orbita intorno alla terra tramite la relazione 
𝑄 = 𝑆𝜇𝑖𝐴 
dove 𝑆 rappresenta il flusso solare, 𝜇𝑖  il coefficiente di aspetto solare, ovvero il coseno 
dell’angolo 𝜗 compreso tra il vettore solare e la normale alla superficie, e 𝐴 è l’area 
esposta alla radiazione [5][11]. 
 
8.2.2 Albedo 
Il flusso di albedo è la frazione della radiazione solare incidente sulla terra che viene 
riflessa nello spazio a causa della dispersione atmosferica e della riflessione dovuta a 
nubi e superfici terrestri. La costante di albedo si calcola semplicemente con 
l’espressione 
𝜑𝑎 = 𝑆𝑎 
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dove 𝑎 rappresenta il coefficiente di albedo, il cui valore medio annuale è pari a 
0.30 ± 0.02. Solitamente si assume che il coefficiente di albedo sia costante sulla 
superficie terrestre e che questa rifletta in maniera diffusa secondo la legge di 
Lambert. In generale, però, il flusso di albedo dipende da vari fattori come la posizione 
e l’altitudine del satellite o l’orientamento del sole: si dovrebbe quindi apporre un 
fattore correttivo all’equazione sopra riportata, ma, nell’ottica di un bilancio 
conservativo, se ne farà a meno [11]. 
 
8.2.3 Radiazione terrestre 
Una parte della radiazione solare è assorbita dalla terra sotto forma di calore ed 
emessa sotto forma di radiazione termica secondo la legge di Stefan-Boltzmann. Il 
valore annuale di tale radiazione è stimato in 
𝜑𝑟 = 237 ± 7𝑊 𝑚
2  
Anche in questo caso si assume l’ipotesi di emissione costante sulla superficie terrestre 
e si fa riferimento alla legge di Lambert. Come per l’albedo, un calcolo rigoroso del 
flusso termico terrestre, assorbito dal satellite lungo un’orbita, dovrebbe tenere conto 
di un fattore correttivo; per le stesse ragioni di cui sopra se ne farà a meno [11]. 
 
8.2.4 Dissipazione termica interna dei componenti elettronici 
Ogni componente alimentato da corrente elettrica dissipa una certa quantità di 
potenza, in base alla propria efficienza e alle prestazioni richieste dal sistema in cui è 
inserito. La dissipazione avviene sotto forma di calore, ovvero con un riscaldamento 
proporzionale del componente stesso e di altri eventualmente connessi. 
Di alcuni componenti del presente lavoro, come ad esempio il magnete, i pannelli 
solari e i propulsori, è nota la quantità di potenza dissipata grazie alle informazioni 
tecniche [9][13][24]. Nel caso in cui la dissipazione interna non fosse riportata nelle 
specifiche, invece, si è considerato un valore pari al 15% della potenza assorbita per 
componenti che richiedono più di 50 𝑊, e pari al 30% per quelli che lavorano con una 
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potenza minore. Tali valori sono mutuati dalla letteratura e dall’esperienza di chi 
lavora nel settore33. 
 
8.3 Sistemi di controllo passivo 
Un sistema di controllo termico passivo mantiene le temperature dei componenti 
entro i limiti imposti utilizzando le proprietà termo-ottiche dei materiali per controllare 
i flussi conduttivi o radiativi di calore. Il vantaggio di tali sistemi è l’assenza di parti 
meccaniche in movimento o fluidi di lavoro, elementi che richiederebbero 
l’assorbimento di ulteriore energia elettrica e comporterebbero aggravi in termini di 
peso. D’altro canto, i sistemi di controllo termico attivo permettono di raggiungere 
temperature più estreme e si rendono, perciò, indispensabili in alcuni frangenti. 
Nel presente lavoro si farà riferimento a coperte termiche, per l’isolamento di 
componenti sensibili, e a radiatori, per la dissipazione del calore in eccesso verso 
l’esterno del satellite. 
 
8.3.1 Radiatori OSR 
Le superfici esterne sono accoppiate, a livello radiativo, con lo spazio, che è l’unico 
pozzo termico disponibile. Poiché esse sono esposte anche alle sorgenti di calore, è 
necessario che le loro caratteristiche radiative siano opportunamente bilanciate. Per 
un radiatore, il rapporto tra il coefficiente di assorbimento dell’energia solare e quello 
di emissione termica deve essere molto piccolo (𝛼𝑠 𝜀 ≪ 1), in modo da massimizzare 
il flusso di calore verso l’esterno [11]. 
Generalmente, per missioni spaziali, si fa uso di materiali di riflessione denominati 
Second Surface Mirrors (figura 8.2), che consistono, di solito, in un rivestimento di 
argento depositato con vaporizzazione su un substrato di silice di 0.2 𝑚𝑚 di spessore. 
Questo è il cosiddetto Optical Solar Reflector [34]. 
                                                          
33
 Si ringrazia per la disponibilità, in particolare, l’ing. Francesco Petroni, General Manager della ditta 
Caen, specializzata in apparecchiature elettroniche per missioni spaziali. 
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Fig. 8.2 – Schema di funzionamento di un radiatore OSR 
Per la presente missione si fa riferimento a rivestimenti OSR prodotti dalla JDSU in 
Corning 0214, in sostanza un materiale vetroso, drogato con ossido di Cerio (Ce) e con 
uno strato di argento utilizzato come primo specchio. I rivestimenti saranno applicati 
sull’intera superficie delle due basi del satellite, le uniche non ricoperte da pannelli 
solari. Le principali caratteristiche fisiche e termo-ottiche delle pellicole OSR prodotte 
da JDSU sono riportate nella tabella che segue [33]. 
Spessore (𝒎𝒎) 0.075 → 0.150 
Densità (𝒈/𝒄𝒎𝟑) 2.5 
Coefficiente di assorbimento solare massimo 𝜶𝒔 0.070 
Coefficiente di emissione termica massimo 𝜺 0.88 
Tab. 8.2 – Proprietà del rivestimento OSR prodotto da JDSU 
 
8.3.2 Coperte MLI (Multi-Layer Insulation) 
Molto spesso, per limitare il flusso di calore tra due superfici, si ricorre a materiali 
isolanti: le coperte multistrato MLI sono fra i più utilizzati in campo aerospaziale. 
Questi sono costituiti da un certo numero di strati di materiale plastico, di solito uno 
strato di 25 𝜇𝑚 di Kapton per la copertura esterna e Mylar per i fogli interni, rivestiti di 
alluminio su una o entrambe le facce e separati da fogli spaziatori, generalmente in 
Dacron [11][35]. In figura 8.3 si dà un’illustrazione di quanto descritto. 
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Fig. 8.3 – Composizione delle coperte MLI 
Il parametro termo-ottico dei rivestimenti multistrato cui si farà riferimento, per 
schematizzarli come una superficie omogenea, è il cosiddetto coefficiente di emissione 
termica effettiva 𝜀𝑒𝑓𝑓 , ricavabile molto semplicemente tramite la formula [35]: 
𝜀𝑒𝑓𝑓 =  
2𝑛
𝜀𝑀𝑌𝐿𝐴𝑅
− 𝑛 − 1 +
1
𝜀1
+
1
𝜀2
 
−1
 
dove 𝑛 è il numero di strati, 𝜀𝑀𝑌𝐿𝐴𝑅  il coefficiente di emissione termica del Mylar, 𝜀1 ed 
𝜀2 i coefficienti delle generiche superfici 1 e 2 isolate dalla coperta MLI. 
 
Fig. 8.4 – Dipendenza dell’emissione effettiva dal numero di strati 
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In relazione allo scopo della presente analisi, che è quello di minimizzare il flusso di 
calore dal retro dei pannelli solari alla superficie del magnete, si ha che il numero 
ottimale di strati è di 15 o 16, con un coefficiente di emissione termica effettiva pari a 
0.001. Una quantità maggiore di fogli di Mylar non sarebbe giustificata, in termini di 
riduzione del flusso di calore, rispetto all’aumento di peso che comporterebbe. 
 
8.4 Modello 
Dato che un satellite in orbita intorno alla terra rappresenta un sistema non 
isotermico, con gradienti di temperatura non trascurabili e con complessi percorsi di 
scambio del calore attraverso flussi conduttivi e radiativi, ci si è concentrati, per 
quanto riguarda l’analisi termica, sullo sviluppo di un modello a parametri concentrati. 
Si tratta di un modello di prima approssimazione in cui i nodi rappresentano i vari 
componenti istallati a bordo e sono considerati isotermici. Per realizzarlo si è fatto 
riferimento alle equazioni di bilancio delle reti termiche generalizzate, unite alle 
formule che regolano lo scambio di calore nel caso di conduzione e irraggiamento. 
 
8.4.1 Reti termiche 
L’equazione principale di una rete termica generalizzata definisce il bilancio tra calore 
assorbito e calore ceduto verso l’esterno da un nodo 𝑖 attraverso scambi per 
conduzione e/o irraggiamento con gli altri 𝑛 − 1 nodi o per mezzo di sorgenti esterne e 
della dissipazione interna. Trattandosi di un’analisi che comprende transitori e 
gradienti, si deve tener conto della capacità termica di ogni materiale in gioco. 
Il primo passo per il disegno di una rete termica è la definizione degli 𝑛 nodi. Nell’ottica 
di un’analisi di prima approssimazione, si è stabilito di utilizzare come nodi tutti gli 
elementi più significativi presenti all’interno del satellite (apparati elettronici, scientifici 
e funzionali), le parti strutturali (basi e setto di separazione) e i pannelli solari. Questi 
ultimi sono stati suddivisi in 2 nodi per semplificare la distinzione tra baia superiore e 
baia inferiore. 
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Fig. 8.5 – Rappresentazione del nodo 𝒊 nella rete termica generalizzata 
Stabiliti i nodi, si passa alla creazione effettiva della rete termica, definendo le 
interazioni fra tutti i nodi come raffigurato nell’immagine precedente. In questo passo 
non si determinano ancora i coefficienti ma si imposta semplicemente, per ogni nodo, 
l’equazione di bilancio cui si faceva riferimento [5][36]: 
𝑚𝑖𝑐𝑖
𝑑𝑇𝑖
𝑑𝑡
+ 𝐶𝑖𝑗  𝑇𝑖 − 𝑇𝑗  
𝑛
𝑗=1
+ 
𝜍
𝑅𝑖𝑗
𝑚
𝑗=1
 𝑇𝑖
4 − 𝑇𝑗
4 + 𝑞𝑖 + 𝑃𝑖 = 0 
dove 𝑚𝑖𝑐𝑖 = 𝑐𝑎𝑝𝑎𝑐𝑖𝑡à 𝑡𝑒𝑟𝑚𝑖𝑐𝑎 𝑑𝑒𝑙 𝑛𝑜𝑑𝑜 𝑖,  𝐽𝐾
−1  
𝑑𝑇𝑖
𝑑𝑡
= 𝑟𝑎𝑡𝑒𝑜 𝑑𝑖 𝑣𝑎𝑟𝑖𝑎𝑧𝑖𝑜𝑛𝑒 𝑑𝑒𝑙𝑙𝑎 𝑡𝑒𝑚𝑝𝑒𝑟𝑎𝑡𝑢𝑟𝑎,  𝐾 𝑠   
𝑇𝑖 ,𝑇𝑗 = 𝑡𝑒𝑚𝑝𝑒𝑟𝑎𝑡𝑢𝑟𝑒 𝑑𝑒𝑖 𝑛𝑜𝑑𝑖 𝑖 𝑒 𝑗,  𝐾  
𝐶𝑖𝑗 = 𝑐𝑜𝑒𝑓𝑓𝑖𝑐𝑖𝑒𝑛𝑡𝑒 𝑑𝑖 𝑎𝑐𝑐𝑜𝑝𝑝𝑖𝑎𝑚𝑒𝑛𝑡𝑜 𝑐𝑜𝑛𝑑𝑢𝑡𝑡𝑖𝑣𝑜 𝑡𝑟𝑎 𝑖 𝑛𝑜𝑑𝑖 𝑖 𝑒 𝑗,  𝑊𝐾
−1  
𝑅𝑖𝑗 = 𝑐𝑜𝑒𝑓𝑓𝑖𝑐𝑖𝑒𝑛𝑡𝑒 𝑑𝑖 𝑎𝑐𝑐𝑜𝑝𝑝𝑖𝑎𝑚𝑒𝑛𝑡𝑜 𝑟𝑎𝑑𝑖𝑎𝑡𝑖𝑣𝑜 𝑡𝑟𝑎 𝑖 𝑛𝑜𝑑𝑖 𝑖 𝑒 𝑗,  𝑚
−2  
𝜍 = 𝑐𝑜𝑠𝑡𝑎𝑛𝑡𝑒 𝑑𝑖 𝑆𝑡𝑒𝑓𝑎𝑛 − 𝐵𝑜𝑙𝑡𝑧𝑚𝑎𝑛𝑛 = 5.67 ∙ 10−8 𝑊 𝑚2𝐾4  
𝑞𝑖 = 𝑐𝑎𝑙𝑜𝑟𝑒 𝑎𝑠𝑠𝑜𝑟𝑏𝑖𝑡𝑜 𝑑𝑎 𝑠𝑜𝑟𝑔𝑒𝑛𝑡𝑖 𝑒𝑠𝑡𝑒𝑟𝑛𝑒,  𝑊  
𝑃𝑖 = 𝑝𝑜𝑡𝑒𝑛𝑧𝑎 𝑑𝑖𝑠𝑠𝑖𝑝𝑎𝑡𝑎 𝑖𝑛𝑡𝑒𝑟𝑛𝑎𝑚𝑒𝑛𝑡𝑒,  𝑊  
Si analizzano ora nel dettaglio i contributi di accoppiamento conduttivo e radiativo e si 
definiscono i relativi coefficienti. 
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8.4.1.1 Accoppiamento conduttivo 
Lo scambio termico per conduzione tra le due superfici esterne di uno stesso 
materiale, nel caso monodimensionale, è regolato dalla ben nota relazione di Fourier: 
𝑄 = −𝑘𝐴
𝑑𝑇
𝑑𝑥
 
dove 𝑘 è la conduttività termica. Considerando una parete piana di spessore 𝑋 e 
sezione 𝐴, le cui due superfici esterne sono mantenute alle temperature costanti 𝑇1 e 
𝑇2, si può notare l’analogia della relazione con le equazioni di Kirchhoff per i circuiti 
elettrici: 
𝑄 =
𝑘𝐴
𝑋
 𝑇1 − 𝑇2 =
 𝑇1 − 𝑇2 
𝑅𝑐
 
dove 𝑅𝑐 = 𝑋 𝑘𝐴  è la resistività termica, del tutto corrispondente alla resistività 
elettrica, se si considera 𝑄 come la corrente e la differenza di temperatura come il 
voltaggio 𝐸. L’inverso della resistività termica 𝑅𝑐  è rappresentato dalla conduttività 𝐶. 
L’analogia elettrica è molto conveniente quando ci si trova in condizioni di scambio 
termico per conduzione tra diversi materiali, poiché permette, ad esempio, di trattare 
in maniera molto semplificata elementi posti in serie. In questo caso, escludendo la 
possibilità di un contatto perfetto tra superfici di materiali diversi, bisogna tenere 
conto anche di una piccola caduta di temperatura al bordo, per effetto di una 
resistenza di contatto all’interfaccia. In pratica, per due solidi in contatto aventi 
temperatura superficiale 𝑇1 e 𝑇2, si ha: 
𝐶𝑗 =
𝑄
𝑇1 − 𝑇2
= 𝑕𝑗𝐴 
dove 𝑕𝑗  è la conduttività termica di contatto e dipende dai due materiali, dalla 
pressione di contatto, dalle finiture superficiali e dal mezzo interstiziale. È chiaro che 𝑕𝑗  
è un parametro di difficile determinazione, per cui si farà riferimento ai pochi dati che 
si trovano in letteratura per definirne il valore. 
Generalizzando, il trasferimento di calore per conduzione tra due nodi i e j, nell’ipotesi 
che le due superfici siano isotermiche, è dato da: 
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𝑄𝑖𝑗 = 𝐶𝑖𝑐 𝑇𝑖 − 𝑇𝑖𝑐 = 𝑕𝑐𝐴𝑐 𝑇𝑖𝑐 − 𝑇𝑗𝑐  = 𝐶𝑗𝑐  𝑇𝑗𝑐 − 𝑇𝑗  = 𝐶𝑖𝑗  𝑇𝑖 − 𝑇𝑗   
dove il pedice 𝑐 indica le superfici di contatto. Dalla composizione dei vari coefficienti 
𝐶 e dalla loro definizione iniziale si ha, in definitiva: 
1
𝐶𝑖𝑗
=
𝑠𝑖
𝑘𝑖𝐴
+
1
𝑕𝑐𝐴
+
𝑠𝑗
𝑘𝑗𝐴
 
dove 𝑠 è lo spessore dei materiali posti a contatto [5][11][37]. 
 
8.4.1.2 Accoppiamento radiativo 
Lo scambio di calore per irraggiamento segue la legge di Stefan-Boltzmann, che 
definisce il rateo di radiazione dell’energia di un corpo nero: 
𝐸𝑏 = 𝜍𝑇
4 
Moltiplicando l’espressione precedente per l’area della superficie emittente e per il 
suo coefficiente di emissione termica si può ottenere la potenza effettivamente 
irradiata [5][11]: 
𝑄 = 𝜀𝐴𝜍𝑇4 
In una rete termica, la frazione della radiazione totale emessa dalla superficie del nodo 
𝑖, direttamente incidente sulla superficie del nodo 𝑗, è data dal fattore di vista 𝐹𝑖𝑗 . La 
derivazione analitica dei fattori di vista è abbastanza complessa e fa capo alla soluzione 
di un integrale di superficie doppio, ma in letteratura si possono trovare grafici relativi 
alle geometrie più comuni (figura 8.6) [5]. 
I fattori di vista sono, in ogni caso, legati da due proprietà importanti: la legge di 
reciprocità 
𝐴𝑖𝐹𝑖𝑗 = 𝐴𝑗𝐹𝑗𝑖  
e la legge di somma 
 𝐹𝑖𝑗 = 1
𝑛
𝑗=1
 
 Progettazione termostrutturale preliminare di un microsatellite per la missione SPES 
 
94 
 
 
Fig. 8.6 – Tavole per la determinazione dei fattori di vista 
Ipotizzando, dunque, due corpi neri  𝜀 = 1 , si ha, in analogia con le leggi di Kirchhoff, 
che la quantità di calore netta scambiata per irraggiamento è pari a: 
𝑄𝑖𝑗 = 𝐴𝑖𝐹𝑖𝑗𝜍 𝑇𝑖
4 − 𝑇𝑗
4 =
𝜍
𝑅𝑖𝑗
 𝑇𝑖
4 − 𝑇𝑗
4 → 𝑅𝑖𝑗 =
1
𝐴𝑖𝐹𝑖𝑗
 
In realtà, per un’analisi più rigorosa che tenga conto delle frazioni di potenza emessa e 
riflessa, il coefficiente di accoppiamento radiativo deve contemplare, oltre all’area 
della superficie che irradia e al fattore di vista, anche i coefficienti di emissione termica 
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dei corpi radianti, che generalmente non possono essere considerati corpi neri. 
L’espressione cui ci si riferirà, in definitiva, è data da [36]: 
𝑅𝑖𝑗 =
1− 𝜀𝑖
𝜀𝑖𝐴𝑖
+
1
𝐴𝑖𝐹𝑖𝑗
+
1 − 𝜀𝑗
𝜀𝑗𝐴𝑗
 
 
8.4.1.2 Numerazione dei nodi e valutazione delle interazioni termiche 
Una volta definiti i nodi, impostata la rete termica e valutati i conseguenti fattori di 
vista, avendo a disposizione le caratteristiche fisiche di tutti i materiali posti negli 𝑛 
nodi, è sufficiente implementare un foglio di calcolo per avere il valore di tutti i 
coefficienti di accoppiamento conduttivo e radiativo in gioco. Segue una legenda per la 
numerazione dei nodi. 
𝒏 Componente 𝒏 Componente 
1 Coperte MLI 2 Magnete 
3 Base superiore 4 Pannelli solari superiori 
5 Radiatore superiore 6 Setto di separazione 
7 Pannelli solari inferiori 8 Base inferiore 
9 Radiatore inferiore 10 Serbatoio 
11 Batterie ricaricabili 12 Spettrometro di massa 
13 EPDP-PCA 14 Scheda rilevamento SEU 
15 PSCU 16 OBC 
17 WDE 18 Transceiver 
19 Camera CCD 20 Star tracker PM 
21 Star tracker baffle 22 Star tracker head 
0 Spazio - - 
Tab. 8.3 – Numerazione dei nodi 
La valutazione dei fattori di vista, per quanto riguarda la baia superiore, è un lavoro 
che ha richiesto relativamente poco tempo, dato il numero di elementi interagenti 
ristretto a 6. Le uniche difficoltà che si sono presentate sono dovute al fatto che la 
copertura MLI, essendo richiusa su se stessa, ha la superficie interna che, oltre a 
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vedere la superficie esterna del magnete, vede anche se stessa in facce parallele a due 
a due, e in facce perpendicolari ciascuna in relazione alle quattro adiacenti. Stesso 
discorso per la superficie interna del magnete, che irradia su se stessa. 
Nella baia inferiore, invece, il calcolo dei fattori di vista è stato molto più laborioso, a 
causa del maggior numero di nodi e della configurazione più complessa, oltre, e 
soprattutto, alla scarsa indicatività delle tavole per geometrie che si discostino anche 
di poco da quelle standard34. Si è comunque potuta semplificare la rete termica 
avendo imposto, per ipotesi, che contributi frazionari di ordine inferiore a 10−3 
fossero del tutto trascurabili. 
Nelle tabelle 8.4 e 8.5 sono riportate le interazioni tra i vari nodi, suddivisi, 
rispettivamente, per baia superiore e baia inferiore. Per la lettura basti considerare che 
𝐶 = 𝑎𝑐𝑐𝑜𝑝𝑝𝑖𝑎𝑚𝑒𝑛𝑡𝑜 𝑐𝑜𝑛𝑑𝑢𝑡𝑡𝑖𝑣𝑜,𝑅 = 𝑎𝑐𝑐𝑜𝑝𝑝𝑖𝑎𝑚𝑒𝑛𝑡𝑜 𝑟𝑎𝑑𝑖𝑎𝑡𝑖𝑣𝑜. 
𝒏 0 1 2 3 4 5 6 
0 - - - - R R - 
1 - R R R R - R 
2 - R R - - - - 
3 - R - - R C - 
4 R R - R - - R 
5 R - - - - - - 
6 - R - - R - - 
Tab. 8.4 – Accoppiamenti baia superiore 
 
 
                                                          
34
 Un esempio pratico è rappresentato dal serbatoio, che ha superficie sferica: in questo caso, in teoria, 
l’unico modo di valutare rigorosamente i fattori di vista rispetto agli altri componenti è la soluzione 
dell’integrale doppio di superficie. In pratica, caso per caso, si sono valutati i coefficienti in base a 
considerazioni sul reale posizionamento dei componenti e la vicinanza con gli altri. In questo modo, per 
una superficie come quella del serbatoio, si è potuto considerare la proiezione circolare, o quella 
rettangolare nel caso della fotocamera CCD. Va anche detto che, per fortuna o per un’allocazione logica 
degli strumenti, componenti come il serbatoio o la fotocamera CCD sono caratterizzati da poche, ma 
molto forti, interazioni con elementi circostanti (nel caso del serbatoio, ad esempio, l’interazione più 
forte è con il setto di separazione). 
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𝒏 0 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 21 22 
0 - - R - R - - - - - - - - - - - R R 
6 - - R R - R - R R R R R R R R R CR - 
7 R R R R - R R R R R R - R R R R CR R 
8 - R R - C - CR CR - - CR - CR - CR - R - 
9 R - - C - - - - - - - - - - - - - - 
10 - R R - - - R R R - - R R R R R R - 
11 - - R CR - R - R R - R R R - - - - - 
12 - R R CR - R R - CR CR R R - - R CR R - 
13 - R R - - R R CR - R - - - - - R - - 
14 - R R - - - - CR R - - - - - - R - - 
15 - R R CR - - R R - - - CR R - - - - - 
16 - R - - - R R R - - CR - R R - - - - 
17 - R R CR - R R - - - R R - CR R - - - 
18 - R R - - R - - - - - R CR - - - - - 
19 - R R CR - R - R - - - - R - - - - - 
20 - R R - - R - CR R R - - - - - - - - 
21 R CR CR R - R - R - - - - - - - - - CR 
22 R - R - - - - - - - - - - - - - CR - 
Tab. 8.5 – Accoppiamenti baia inferiore 
 
8.4.2 Schematizzazione delle fonti esterne di calore in base ai periodi 
d’eclisse 
Le fonti esterne di calore, definite in 8.2.1, 8.2.2 e 8.2.3, subiscono una variazione 
durante il periodo orbitale o durante l’intero periodo di missione in base alla posizione 
che la terra occupa nella propria orbita intorno al sole. Tralasciando i casi di albedo e 
radiazione terrestre, le cui variazioni sono state considerate nulle, per ipotesi, anche in 
ragione dell’orbita poco inclinata seguita dal satellite [11], si vuole cercare una 
funzione analitica che rappresenti l’andamento del flusso di energia solare nell’arco di 
una singola orbita. A questo scopo è necessario, in primo luogo, valutare le condizioni 
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di vista del satellite rispetto al sole in quattro punti diversi: massima area in vista, 
eclisse completa e i due punti intermedi. 
Il periodo di eclisse relativo ad ogni orbita operativa è stato calcolato in un lavoro 
precedente: dal grafico si  nota come la durata massima sia di circa 28 minuti [24]. 
 
Fig. 8.7 – Evoluzione del periodo di eclisse rispetto all’orbita di riferimento 
L’area in vista del sole, data l’asimmetria del corpo satellitare, si evolve a partire da 
una superficie massima di 1.8 𝑚2 per diminuire, nel primo quarto dell’orbita, fino al 
valore minimo di 0.84 𝑚2, che rimane quasi costante fino all’inizio dell’eclisse. Da 
questo istante l’area scende velocemente a zero e vi rimane per la durata di massimo 
28 minuti, come visto in precedenza, per poi risalire velocemente al valore minimo in 
uscita dall’eclisse, rimanere quasi costante fino all’inizio dell’ultimo quarto e poi 
giungere gradualmente al valore massimo. Il tutto con un periodo totale di circa 11 𝑕, 
corrispondente all’orbita più lunga [24]. 
È chiaro che un simile andamento è di difficile rappresentazione; per esigenze di 
semplificazione si è deciso, dunque, di rappresentare l’evoluzione della superficie in 
vista come una sinusoide positiva di periodo 39600 𝑠, corrispondente alle undici ore. 
Per bilanciare inevitabili scostamenti dalla situazione reale, in ottica conservativa, si è 
deciso di dare all’oscillazione del flusso di energia incidente sul satellite un’ampiezza 
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corrispondente alla somma di flusso solare, albedo e radiazione terrestre, laddove la 
situazione reale prevede una composizione tra l’oscillazione del solo flusso solare e i 
contributi costanti di albedo e radiazione terrestre. L’equazione cui si fa riferimento, in 
sostanza, è la seguente: 
𝑞𝑒𝑥𝑡  𝑡 = 𝐴𝑚𝑎𝑥  𝛼𝑠 − 𝐹𝑝𝜂  𝜇𝑖𝑆 + 𝜇𝑒 𝜑𝑎 + 𝜑𝑟  sin
2  
𝜋𝑡
39600
  
dove il fattore  𝛼𝑠 − 𝐹𝑝𝜂  rappresenta il coefficiente di assorbimento dell’energia 
solare effettivo per i pannelli fotovoltaici [11]: questi, infatti, trasformano una parte 
del flusso incidente in energia elettrica e incamerano la restante sotto forma di calore. 
Il prodotto 𝐹𝑝𝜂, dove 𝐹𝑝  è il fattore di impacchettamento delle celle e 𝜂 è l’efficienza 
dei pannelli, rappresenta, per l’appunto, la frazione di potenza termica trasformata in 
potenza elettrica. Nel grafico seguente si dà una rappresentazione della funzione 
𝑞𝑒𝑥𝑡  𝑡  appena definita. 
 
Fig. 8.8 – Funzione della potenza solare assorbita dai pannelli lungo un’orbita 
Il grafico è relativo a un seno sfasato di 𝜋 per chiarezza di esposizione; in ogni caso, a 
fini pratici, la fase non ha alcuna rilevanza, per cui non se ne è tenuto conto. 
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8.4.3 Schematizzazione delle fonti interne di calore in base ai periodi di 
esercizio 
Come discusso in 8.2.4, ogni componente elettronico alimentato presenta una certa 
dissipazione di potenza interna. Essa non è presente nei periodi in cui il componente 
non è in funzione. 
Le apparecchiature di bordo che lavorano per cicli di accensione/spegnimento sono 
sostanzialmente l’apparato propulsivo e gli apparati scientifici, mentre le altre possono 
essere considerate costantemente in funzione. 
Per esigenze di semplificazione del modello, gli unici elementi su cui è stata applicata 
una dissipazione “pulsata” sono il magnete superconduttore e le batterie ricaricabili: 
essi infatti dissipano, sulla resistenza del proprio circuito di alimentazione, una 
quantità di potenza di gran lunga superiore alla somma di tutte le potenze dissipate dal 
resto del sistema. Ipotizzando l’accensione del magnete due volte per ogni orbita, si è 
considerata una dissipazione costante lungo il semiperiodo, dividendo l’effettiva 
potenza dissipata dalla resistenza del magnete (280 𝑊) per il tempo di metà orbita 
(19800 𝑠) fratto il periodo di esercizio (~10 𝑠). È importante notare che, 
dimensionalmente, si parla sempre e comunque di [𝑊], con una dissipazione costante 
pari a 𝑃𝑀𝐴𝐺 ≅ 0.14 𝑊. Allo stesso modo si è considerata la potenza dissipata dalle 
batterie solo nel periodo di scarica, corrispondente all’eclisse (1800 𝑠), con una 
dissipazione pari a 𝑃𝑏𝑎𝑡𝑡 ≅ 4.77 𝑊. Per motivi di smaltimento del calore, essendo il 
magnete l’elemento che presenta i vincoli più stringenti, nell’architettura del satellite 
si è deciso di posizionare la resistenza del circuito il più possibile lontana dal magnete 
stesso: in particolare nella baia inferiore, a contatto con la base-radiatore. In sostanza, 
a livello di equazioni, la dissipazione del circuito di alimentazione del magnete sarà 
applicata al radiatore inferiore. Tale scelta permette, oltretutto, di regolare meglio la 
temperatura della baia inferiore, che deve essere, in generale, più alta. 
Per tutti gli altri elementi elettronici a bordo del satellite si è applicata una dissipazione 
costante di valore pari alle percentuali precedentemente citate. In tabella 8.6 sono 
riportati i nodi e le relative fonti di calore (𝑞 = 𝑠𝑜𝑟𝑔𝑒𝑛𝑡𝑒 𝑑𝑖 𝑐𝑎𝑙𝑜𝑟𝑒 𝑒𝑠𝑡𝑒𝑟𝑛𝑎,𝑃 =
𝑑𝑖𝑠𝑠𝑖𝑝𝑎𝑧𝑖𝑜𝑛𝑒 𝑖𝑛𝑡𝑒𝑟𝑛𝑎). 
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𝒏 Fonte 𝒏 Fonte 𝒏 Fonte 
1 - 2 - 3 - 
4 q 5 - 6 - 
7 q 8 - 9 - 
10 - 11 P 12 P 
13 P 14 P 15 P 
16 P 17 P 18 P 
19 P 20 P 21 P 
22 q, P - - - - 
Tab. 8.6 – Fonti di calore relative ai nodi 
 
8.4.4 Implementazione del modello analitico al calcolatore 
Grazie ai dati precedentemente discussi si è potuto impostare un sistema di equazioni 
differenziali accoppiate. Per l’implementazione al calcolatore si è fatto uso del 
software Matlab, secondo lo schema seguente: 
o Reperimento delle proprietà fisiche e geometriche di tutti i materiali 
o Compilazione di un foglio di calcolo per la valutazione di tutti i coefficienti in 
gioco (accoppiamento conduttivo e radiativo e capacità termica) 
o Creazione di una function contenente il sistema di equazioni differenziali 
impostato con i coefficienti ricavati al punto precedente 
o Compilazione di un foglio di calcolo per la risoluzione del sistema di equazioni 
differenziali 
Il primo punto si è rivelato meno facile del previsto, stante la specificità di alcuni 
materiali (come il BSCCO, di cui è costituito il magnete) o l’incompletezza dei dati 
tecnici forniti dalle case produttrici. 
In generale, laddove le proprietà meccaniche e termo-ottiche dei componenti non 
fossero note, si è fatto riferimento alle caratteristiche dell’alluminio, materiale di cui 
sono costituite scatole e interfacce meccaniche. Non si è dovuto ricorrere ad alcuna 
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ipotesi, invece, per quanto riguarda le proprietà geometriche, tutte perfettamente 
note. In tabella 8.7 si riassumono tutte le caratteristiche di tutti i nodi. 
𝒏 𝒎 𝒌𝒈  𝒄  
𝑱
𝒌𝒈𝑲
  𝒌  
𝑾
𝒎𝑲
  𝜺 𝒔 𝒎  𝑨𝒕 𝒎
𝟐  𝑨𝒄 𝒎
𝟐  𝑷 𝑾  
1 1.7 900 0.005 0.001 0.00035 4.32 - - 
2 66.524 1.58·T * 0.6 * 2.1364 * - 
3 2.96 900 237 0.1 0.001 1.05 - - 
4 4.578 900 237 0.84 0.02 2.22 - 𝑞𝑒𝑥𝑡  
5 0.793 600 1 0.88 0.00015 1.05 1.05 - 
6 2.96 900 237 0.1 0.001 1.05 - - 
7 4.578 900 237 0.84 0.02 2.22 - 𝑞𝑒𝑥𝑡  
8 2.96 900 237 0.1 0.001 1.05 - - 
9 0.793 600 1 0.88 0.00015 1.05 1.05 0.14 
10 0.234 530 - 0.55 - 0.075 - - 
11 9.99 900 237 0.1 0.25 # 0.02 4.77 
12 11.8 900 237 0.1 0.203 # 0.154 7.5 
13 1.3 900 237 0.1 0.15 # 0.01 4.2 
14 1 900 237 0.1 0.03 # 0.028 0.75 
15 2.5 900 237 0.1 0.15 # 0.06 52.5 
16 1.5 900 237 0.1 0.03 # 0.0501 2.1 
17 8.8 900 237 0.1 0.181 # 0.075 4.8 
18 1 900 237 0.1 0.065 # 0.012 1.8 
19 14 900 237 0.1 0.1 # 0.0095 2.7 
20 0.83 900 237 0.1 0.044 # 0.0256 0.85 
21 0.3 900 237 0.1 0.185 # 
0.0225, 
0.037 
0.85 
22 0.53 900 237 0.1 0.105 # 0.0043 
𝑞𝑒𝑥𝑡 , 
0.85 
Tab. 8.7 – Caratteristiche di tutti i nodi 
Il simbolo di asterisco (*), che compare nelle caselle relative al magnete, sta ad 
indicare che si è imposto un valore ottimale del coefficiente di accoppiamento 
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conduttivo 𝐶25  con il radiatore superiore, dal quale sarà possibile ricavare la 
configurazione del collegamento capace di garantire le condizioni di temperatura 
necessarie, in ragione di un valore di conduttività termica non ricavabile dalle fonti a 
disposizione. Il simbolo di cancelletto (#), invece, significa che, ai fini della valutazione 
dei coefficienti di accoppiamento radiativo, la superficie radiante totale non ha 
rilevanza, ma valgono di volta in volta i valori di superficie laterale o superiore. Per 
quanto riguarda le superfici di contatto, infine, si è riportato solo il valore relativo al 
contatto tra la superficie più piccola e quella più estesa. Nel caso del nodo 21, i due 
valori sono da intendersi, rispettivamente, relativi al nodo 6 e al nodo 7. 
A partire da questi dati, si è potuto compilare il foglio di lavoro Matlab tramite il quale 
calcolare il valore di tutti i coefficienti necessari per il sistema di equazioni differenziali: 
capacità termiche 𝑀𝑖 = 𝑚𝑖𝑐𝑖 , accoppiamenti conduttivi 𝐶𝑖𝑗  e accoppiamenti radiativi 
𝑅𝑖𝑗 . Il foglio di lavoro completo, denominato CalcoloRadiativeConductiveCoupling, è 
riportato in Appendice. 
Per creare la function di Matlab contenente il sistema di equazioni differenziali 
accoppiate, si è dovuto, dapprima, ridurre tutte le relazioni nella forma: 
𝑑𝑇𝑖
𝑑𝑡
=
1
𝑀𝑖
  𝐶𝑖𝑗  𝑇𝑗 − 𝑇𝑖 + 𝜍   
 𝑇𝑗
4 − 𝑇𝑖
4 
𝑅𝑖𝑗
𝑛
𝑗=1
 
𝑛
𝑗=1
+ 𝑞𝑖 + 𝑃𝑖  
in modo da consentire al software di riconoscere l’incognita da integrare (𝑇). 
Dopodiché si sono inseriti tutti i coefficienti calcolati col precedente foglio di lavoro, le 
funzioni 𝑞𝑖(𝑡) e le potenze dissipate 𝑃𝑖 . La function è stata salvata col nome di Satellite, 
ed è riportata in Appendice. 
L’ultimo passo per l’implementazione del modello al calcolatore ha visto la 
compilazione di un foglio di lavoro Matlab denominato Risolutore (anch’esso riportato 
in Appendice), nel quale si richiama la function con il comando ode45, un risolutore 
one-step35 basato su una formula di Runge-Kutta esplicita. 
                                                          
35 La definizione di one-step implica che il risolutore, per calcolare la soluzione al tempo 𝑡𝑛 , necessita 
solo ed esclusivamente della soluzione all’istante precedente 𝑡𝑛−1. Questo riduce notevolmente i tempi 
di calcolo. 
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8.5 Risultati 
8.5.1 Prima iterazione 
Si è, dunque, messo in esecuzione il software e si è ricavato l’andamento della 
temperatura di ogni singolo nodo, posto in grafico con i rispettivi limiti superiore e 
inferiore. La condizione iniziale è 𝑇 = 273 𝐾 per ogni nodo, mentre la soluzione è 
valutata su un intervallo di tempo pari a 10 orbite (396000 𝑠), avendo verificato che 
tutti i transitori si esauriscono nell’arco delle prime 4/5 orbite. Di seguito si riportano i 
risultati riguardanti la prima configurazione strutturale (vd. Par. 2.3). 
 
Fig. 8.9 – Andamento di temperatura delle coperte MLI 
Le coperte MLI, che isolano il magnete posto nella baia superiore da tutto il resto del 
sistema, non hanno vincoli di temperatura e oscillano, a regime, intorno ai 235 𝐾 
(figura 8.9). Diversa è la condizione del magnete che, protetto dai fogli multistrato e 
collegato direttamente al radiatore superiore, deve stare al di sotto dei 110 𝐾. Dalle 
figure 8.10 e 8.11 si evince come questa condizione sia in generale rispettata, fatta 
eccezione per brevissimi periodi intorno alla condizione di vista massima. 
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Fig. 8.10 – Andamento di temperatura del magnete (10 orbite) 
 
Fig. 8.11 – Andamento di temperatura del magnete (20 orbite) 
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Posto che il problema potrebbe rientrare tra gli errori di modello, e quindi rivelarsi 
inesistente o peggiore ad una analisi più approfondita, una soluzione molto semplice 
sarebbe quella di programmare sempre l’accensione del magnete, e quindi 
l’esecuzione degli esperimenti, nel lungo periodo in cui la temperatura si trova al di 
sotto della condizione critica. In questa configurazione, inoltre, non si è fatto uso di 
vernici o superfici che potrebbero ridurre il coefficiente di emissione termica della 
superficie dei pannelli solari che dà sull’interno del satellite. 
Nelle seguenti figure 8.12 e 8.13 si riportano, rispettivamente, i risultati relativi al 
telaio del satellite (base superiore, base inferiore e setto di separazione) e ai radiatori 
OSR (superiore e inferiore). 
 
Fig. 8.12 – Andamento delle temperature nel telaio 
Nessuno di questi primi cinque nodi presenta vincoli riguardo alla temperatura 
operativa, ma è logico che la base superiore e il suo radiatore OSR dovranno 
raggiungere una temperatura abbastanza bassa da garantire il vincolo sul magnete. Il 
resto della struttura, in generale, oscilla tra i 250 e i 300 𝐾, mentre il radiatore 
inferiore si attesta intorno ai 260 𝐾. 
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Fig. 8.13 – Andamento di temperatura dei radiatori 
 
Fig. 8.14 – Andamento di temperatura dei pannelli solari 
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I pannelli solari, come era prevedibile, sono i componenti esposti all’escursione 
termica maggiore, dato che rappresentano praticamente tutta la superficie esterna del 
satellite. In generale lavorano tra i 150 e i 330 𝐾 (figura 8.14 a pag. prec.), con uno 
sbalzo di temperatura che appare eccessivo in relazione ai periodi di eclissi. In questo 
caso è molto probabile che si tratti di un errore di modello, considerando la formula 
con cui si è approssimato il ciclo luce-eclisse. 
 
Fig. 8.15 – Andamento di temperatura del serbatoio 
Un analogo discorso va fatto per la temperatura del serbatoio, che subisce una forte 
oscillazione tra 235 e 310 𝐾. Per quanto le proprietà meccaniche del titanio non 
dovrebbero subire alcuna variazione in tale intervallo, è forse opportuno isolare il 
serbatoio in modo tale da ottenere una temperatura più omogenea ed evitare così 
forti sbalzi di pressione nel gas stoccato al suo interno. C’è anche da dire che, nel caso 
del serbatoio, non si è fatto riferimento al fenomeno di conduzione, laddove, invece, è 
realistico immaginare che esso sia connesso al resto della struttura, quantomeno al 
setto di separazione. Resta comunque difficile valutare l’eventuale accoppiamento 
conduttivo, a meno di imporre un coefficiente e ricavare la geometria della 
connessione, come nel caso del magnete. 
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Il nodo con i vincoli di temperatura più stringenti, in termini di intervallo, è il numero 
11, quello che rappresenta le batterie ricaricabili. Come riportato in tabella 8.1, esse 
hanno un campo di temperatura operativa, in scarica, di 283 ÷ 308 𝐾, e di 273 ÷
313 𝐾 durante la ricarica. È facile notare, osservando il grafico in figura 8.16, come 
entrambi i requisiti risultino ampiamente soddisfatti. Le batterie sono state isolate 
dalla base inferiore e dal radiatore relativo, al fine di impedire l’accoppiamento 
conduttivo. Sarebbe interessante valutare se, nella situazione reale di dissipazione 
interna “pulsata”, la temperatura segue effettivamente l’andamento riportato. 
 
Fig. 8.16 – Andamento di temperatura delle batterie ricaricabili 
Lo spettrometro di massa e i componenti che si trovano più o meno in contatto con 
esso (EPDP-PCA, scheda di rilevazione SEU e Star tracker PM) hanno un andamento di 
temperatura che rispetta pienamente i vincoli sulle temperature. I grafici relativi a tali 
andamenti sono riportati, rispettivamente, nelle figure 8.17, 8.18, 8.19 e 8.20. 
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Fig. 8.17 – Andamento di temperatura dello spettrometro di massa 
 
Fig. 8.18 – Andamento di temperatura dell’EPDP-PCA 
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Fig. 8.19 – Andamento di temperatura della scheda di rilevazione SEU 
 
Fig. 8.20 – Andamento di temperatura dello star tracker PM 
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La PSCU è un componente che dissipa una forte quantità di potenza e per questo deve 
avere un discreto accoppiamento conduttivo con il radiatore: l’andamento di 
temperatura (figura 8.21) risulta ottimale. Anche il computer di bordo, allocato sopra 
di essa, rimane entro i limiti di temperatura operativa (figura 8.22). 
L’elettronica di controllo delle ruote di reazione (WDE) mostra una tendenza a 
rimanere fuori dai vincoli per le prime 3-4 orbite, dopodiché la temperatura si 
stabilizza entro i limiti consentiti (figura 8.23). Per garantire la possibilità di utilizzo del 
sistema di controllo d’assetto a partire dall’immissione in orbita del satellite, è 
sufficiente isolare maggiormente l’elettronica dal radiatore, dato che questa si 
raffredda più del necessario. 
Per quanto riguarda l’andamento di temperatura del transceiver, invece, non ci sono 
particolari rilievi da compiere (figura 8.24). 
 
Fig. 8.21 – Andamento di temperatura della PSCU 
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Fig. 8.22 – Andamento di temperatura del computer di bordo 
 
Fig. 8.23 – Andamento di temperatura del WDE 
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Fig. 8.24 – Andamento di temperatura del transceiver 
Per valutare l’andamento di temperatura della fotocamera CCD a stato solido si è 
ipotizzato che essa fosse in contatto con la base inferiore attraverso una superficie pari 
alla propria lunghezza (47,5 𝑐𝑚) per un lato di 2 𝑐𝑚. Dall’analisi risulta che la 
temperatura, in questa maniera, oscilla intorno a un punto troppo basso, trovandosi 
troppo di frequente al di fuori dalle condizioni operative (figura 8.25), seppure, col 
passare del tempo, per periodi sempre più brevi. 
Pur potendo ipotizzare un utilizzo della fotocamera solo ed esclusivamente nei periodi 
in cui il vincolo di temperatura è rispettato, e tenendo sempre presente la possibilità di 
un errore di modello, si è deciso di far girare nuovamente il software con un valore 
della superficie di contatto (e quindi dell’accoppiamento conduttivo) pari alla metà. Il 
risultato illustrato nel grafico di figura 8.26 dimostra come sia opportuno operare sulla 
connessione fisica tra componente e base inferiore al fine di modulare la temperatura 
secondo i vincoli prefissati. Questo è un discorso che vale, in generale, per tutti i 
componenti del satellite che si trovino a contatto con sorgenti o pozzi di calore. 
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Fig. 8.25 – Andamento di temperatura della fotocamera a stato solido 
 
Fig. 8.26 – Andamento di temperatura della fotocamera a stato solido (area di contatto pari alla metà) 
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Gli ultimi due nodi da analizzare riguardano le due parti del tracciatore di stelle che 
danno sull’esterno del satellite (baffle e camera head). Entrambe, come si evince dai 
grafici successivi, rimangono per la maggior parte del tempo nelle condizioni operative, 
fatta eccezione per alcuni picchi inferiori del grafico relativo al sensore vero e proprio 
(figura 8.28). Il diaframma, invece, si trova sempre ad una temperatura accettabile 
(figura 8.27). 
Dato che il sensore di stelle è un componente molto importante del sistema di 
controllo d’assetto, è necessario che si trovi sempre nella condizione di operare 
correttamente. A questo scopo, tra le soluzioni possibili si suggerisce un 
accoppiamento maggiore con superfici più calde, l’isolamento tramite opportuni 
materiali o vernici o l’applicazione di una resistenza elettrica adeguatamente 
dimensionata. Per la scelta della soluzione adatta si rimanda ad una analisi più 
rigorosa, che esula dagli scopi del presente lavoro. 
 
Fig. 8.27 – Andamento di temperatura nel diaframma del sensore di stelle 
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Fig. 8.28 – Andamento di temperatura nel sensore di stelle 
Tirando le somme, il satellite risulta, a una prima analisi termica, configurato 
correttamente, con i componenti allocati nella giusta posizione in relazione alle proprie 
funzioni e alle interazioni termiche con gli altri. È necessario, comunque, approfondire 
l’analisi con un modello più rigoroso, in particolare riguardo alla schematizzazione 
delle fonti di calore esterne, per ottenere risultati più solidi. 
 
8.5.2 Seconda iterazione 
Per migliorare le condizioni di temperatura del magnete, punto focale dell’analisi, si 
propone di sostituire la base superiore con dei correnti, come anticipato in 2.4, in 
modo tale da esporre direttamente la baia superiore allo spazio profondo. Viene 
dunque eliminato anche un radiatore e la parte superiore della copertura MLI. L’idea 
nasce dall’aver notato come l’isolamento completo del magnete tramite coperte 
termiche rallenti non solo l’afflusso di calore dall’esterno, ma anche lo smaltimento. 
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Per rendere più approfondita l’analisi, si suddivide il magnete in 8 nodi, individuati nei 
quattro angoli superiori e nei quattro inferiori. Ad ogni nodo sono assegnati un peso e 
una superficie pari, rispettivamente, a 1 8  del peso complessivo e della superficie 
esterna. Ogni nodo è accoppiato a livello conduttivo con i 3 adiacenti e a livello 
radiativo con le coperte termiche, lo spazio profondo e se stesso. Il fattore di vista dei 
nodi superiori rispetto ai correnti che sostituiscono la base è di ordine inferiore a 10−3 
e non viene, quindi, preso in considerazione. Si assegnano, infine, due nodi nei punti di 
intersezione della travatura reticolare che sostituisce la base superiore, per un totale di 
29 nodi e relative equazioni differenziali. Le condizioni termiche nella baia inferiore 
rimangono assolutamente identiche a quelle considerate nella prima iterazione. 
Si corregge la numerazione nodale come riportato nella tabella seguente. 
𝒏 Componente 𝒏 Componente 
1 Coperte MLI 2 Magnete 
3 Magnete 4 Magnete 
5 Magnete 6 Magnete 
7 Magnete 8 Magnete 
9 Magnete 10 Pannelli solari superiori 
11 Setto di separazione 12 Pannelli solari inferiori 
13 Base inferiore 14 Radiatore inferiore 
15 Serbatoio 16 Batterie ricaricabili 
17 Spettrometro di massa 18 EPDP-PCA 
19 Scheda rilevamento SEU 20 PSCU 
21 OBC 22 WDE 
23 Transceiver 24 Camera CCD 
25 Star tracker PM 26 Star tracker baffle 
27 Star tracker head 28 Travatura superiore 
29 Travatura superiore 0 Spazio 
Tab. 8.8– Numerazione dei nodi nella seconda iterazione 
In figura 8.29 si dà illustrazione degli 8 nodi in cui è stato suddiviso il magnete 
superconduttore. 
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Fig. 8.29 – Suddivisione del magnete in nodi 
In tabella 8.9 si riportano gli accoppiamenti tra i nodi della baia superiore nella nuova 
configurazione. 
𝒏 0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 28 29 
0 - R R R R R R R R R R - R R 
1 R R R R R R R R R R R R - - 
2 R R R C - C C - - - - - - - 
3 R R C R C - - C - - - - - - 
4 R R - C R C - - C - - - - - 
5 R R C - C R - - - C - - - - 
6 R R C - - - R C - C - - - - 
7 R R - C - - C R C - - - - - 
8 R R - - C - - C R C - - - - 
9 R R - - - C C - C R - - - - 
10 R R - - - - - - - - - R C C 
11 - R - - - - - - - - R - - - 
28 R - - - - - - - - - C - - C 
29 R - - - - - - - - - C - C - 
Tab. 8.9 – Accoppiamenti baia superiore 
In tabella 8.10, invece, si riportano le caratteristiche fisiche dei nodi. 
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𝒏 𝒎 𝒌𝒈  𝒄  
𝑱
𝒌𝒈𝑲
  𝒌  
𝑾
𝒎𝑲
  𝜺 𝒔 𝒎  𝑨𝒕 𝒎
𝟐  𝑨𝒄 𝒎
𝟐  𝑷 𝑾  
1 1.7 900 0.005 0.001 0.00035 3.27 - - 
2 8.315 1.58·T 30 0.6 # 0.267 # - 
3 8.315 1.58 T 30 0.6 # 0.267 # - 
4 8.315 1.58 T 30 0.6 # 0.267 # - 
5 8.315 1.58 T 30 0.6 # 0.267 # - 
6 8.315 1.58 T 30 0.6 # 0.267 # - 
7 8.315 1.58 T 30 0.6 # 0.267 # - 
8 8.315 1.58 T 30 0.6 # 0.267 # - 
9 8.315 1.58 T 30 0.6 # 0.267 # - 
10 4.578 900 237 0.84 0.02 2.22 # 𝑞𝑒𝑥𝑡  
11 2.96 900 237 0.1 0.001 1.05 - - 
28 0.748 900 237 0.1 0.008 0.088 # - 
29 0.748 900 237 0.1 0.008 0.088 # - 
Tab. 8.10 – Caratteristiche fisiche dei nodi 
Come in tabella 8.7, il simbolo cancelletto (#) sta ad indicare la presenza di valori di 
superficie differenti in base all’accoppiamento con un nodo o l’altro. 
In base alla nuova configurazione dei nodi sono stati reimpostati tutti i fogli Matlab 
precedentemente creati, a partire da quello per il calcolo dei coefficienti di 
accoppiamento, che è stato denominato CalcoloRadiativeConductingCoupling2. Il file 
con il sistema di equazioni differenziali prende il nome di Satellite2 mentre quello per il 
calcolo delle soluzioni è salvato come Risolutore2 (vd. Appendice). 
I risultati di questa analisi appaiono molto confortanti, dato che i nodi superiori del 
magnete si attestano velocemente su una temperatura tra i 69 e i 70 𝐾 (figure 8.30 – 
8.34), mentre quelli inferiori, più coperti, oscillano tra i 70 e i 71 𝐾 (figure 8.35 – 8.38). 
I nodi che individuano la travatura reticolare, invece, hanno una temperatura a regime 
di circa 82 𝐾 (figure 8.39 – 8.41). La temperatura delle coperte MLI oscilla intorno ai 
180 𝐾 (figura 8.42). Nel resto del satellite, compresi i pannelli solari superiori e il setto 
di separazione, non avviene alcuna variazione rispetto all’analisi precedente. 
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Fig. 8.30– Andamento di temperatura nel magnete – nodo 2 
 
Fig. 8.31 – Andamento di temperatura nel magnete – nodo 2, ingrandimento 
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Fig. 8.32– Andamento di temperatura nel magnete – nodo 3 
 
Fig. 8.33 – Andamento di temperatura nel magnete – nodo 4 
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Fig. 8.34 – Andamento di temperatura nel magnete – nodo 5 
 
Fig. 8.35 – Andamento di temperatura nel magnete – nodo 6 
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Fig. 8.36 – Andamento di temperatura nel magnete – nodo 7 
 
Fig. 8.37 – Andamento di temperatura nel magnete – nodo 8 
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Fig. 8.38 – Andamento di temperatura nel magnete – nodo 9 
 
Fig. 8.39 – Andamento di temperatura nella travatura superiore – nodo 28 
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Fig. 8.40 – Andamento di temperatura nella travatura superiore – nodo 28 (ingrandimento) 
 
Fig. 8.41 – Andamento di temperatura nella travatura superiore – nodo 29 
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Fig. 8.42 – Andamento di temperatura nelle coperte termiche 
La presente analisi conferma come la seconda geometria del telaio proposta (vd. Par. 
2.4) rappresenti una configurazione vincente, e dal punto di vista strutturale-
ponderale, e dal punto di vista termico. 
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9. Bilanci 
Nel presente capitolo si intende evidenziare la fattibilità del satellite rispetto ai vincoli 
attraverso la presentazione dei bilanci di massa e di potenza. La configurazione finale 
del satellite è quella riportata in 3.2, con la struttura del telaio discussa in 2.4. 
 
9.1 Bilancio di massa del satellite 
BILANCIO DI MASSA (𝒌𝒈) 
STRUMENTI 
Magnete 66.5241 
Fotocamera CCD a stato solido 14 
Spettrometro di massa 11.8 
Sonde di Langmuir 1.6 
Magnetometri 0.28 
EPDP 
PDA 
CDA 
PCA 
 
0.4 
0.13 
1.3 
Scheda di rilevazione SEU 1 
PROPULSIONE 
Propellente 3 
Serbatoio 0.2341542 
Linee elettriche e valvole 1.4 
Propulsori 2 
PPU 1.5 
PSCU 2.5 
XFCU 1.5 
CONTROLLO D’ASSETTO 
Sensori di sole 0.6 
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Stabilizzazione 
WDE 
Ruote di reazione 
 
8.8 
12.8 
Tracciatore di stelle 
PM 
Head 
Baffle 
 
0.83 
0.53 
0.3 
IMPIANTO COMUNICAZIONE 
Transceiver 1 
Antenna patch S-band 0.08 
Antenna Omni ridondante 0.5 
CONTROLLO TERMICO 
Coperte termiche MLI 1.7 
Radiatore OSR 0.3965458 
GENERAZIONE DI POTENZA 
Pannelli solari 9.1568825 
Batterie ricaricabili 9.99 
Cavi, commutatori, fusibili, relè 6.7685873 
STRUTTURA E MECCANISMI 
Telaio 9.4630003 
Interfaccia ASAP-S 1 
Aste telescopiche 4.4 
GESTIONE DATI 
OBC 1.5 
PESO TOTALE 𝟏𝟕𝟖.𝟗𝟖𝟑𝟐𝟕 
PESO A SECCO 𝟏𝟕𝟓.𝟗𝟖𝟑𝟐𝟕 
Tab. 9.1 – Bilancio di massa del satellite 
La massa complessiva del satellite risulta pari a circa 179 𝑘𝑔, perfettamente in linea 
con il vincolo di 200 𝑘𝑔 imposto dal lanciatore. Il 10% di margine permette di lavorare 
ad eventuali migliorie del sistema e dei suoi apparati. 
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Il rapporto tra peso a secco del satellite e peso degli strumenti è di circa 1.8, valore di 
poco al di sotto di quelli tipici per satelliti in orbita intorno alla terra [4][5]. Va tenuto 
presente, però, che gli strumenti rappresentano gran parte del carico pagante. 
 
9.2 Bilancio di potenza del satellite 
Di seguito si presenta il bilancio di potenza del satellite nelle due condizioni operative: 
prove di volo ed esperimenti. Alla potenza disponibile va sottratta la potenza richiesta, 
nonostante nella tabella non si riportino segni. Per l’insieme di cavi, commutatori, 
fusibili e relè si è considerato un valore pari al 5% della potenza totale convertita [4]. 
BILANCIO DI POTENZA (𝑾) 
 PROVE DI VOLO ESPERIMENTI 
POTENZA DISPONIBILE   
Pannelli solari 602.3306 - 
Batterie ricaricabili - 699.3 
STRUMENTI   
Magnete - 156.8 
Fotocamera CCD - 9 
Spettrometro di massa - 25 
Sonde di Langmuir - 20 
Magnetometri - 0.6 
Scheda rilevazione SEU - 2.5 
PROPULSIONE   
Propulsore 100 - 
PPU 3 - 
PSCU 350 - 
EPDP 19 - 
Linee e valvole 2 - 
CONTROLLO D’ASSETTO   
WDE + Ruote reazione 16 16 
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Sensore di sole 0.1 0.1 
Tracciatore di stelle 8.5 8.5 
COMUNICAZIONE   
Transceiver 6 6 
Antenna patch S-band 10 10 
GESTIONE DATI   
OBC 7 7 
GESTIONE POTENZA   
Cavi, commutatori, fusibili, 
relè 
36.775 36.775 
MARGINE 43.95556 399.025 
Tab. 9.2 – Bilancio di potenza del satellite 
Entrambe le condizioni operative risultano coperte in termini di potenza generata a 
bordo. C’è da tenere presente che, per quanto riguarda la PSCU, si è fatto riferimento 
al valore massimo di potenza richiesta, valore che, però, sarà certamente inferiore ai 
350 𝑊, dato che la potenza operativa del propulsore è di 100 𝑊. Questo dovrebbe 
rendere ancora più affidabili i bilanci proposti. 
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10. Conclusioni 
10.1 Sommario 
Il sistema presentato nella tesi è un microsatellite di circa 180 𝑘𝑔 e ridotto consumo 
energetico, posto in orbita GTO tramite il programma di lancio ASAP-S e da esso 
vincolato in termini di configurazione. 
Ha un telaio costruito su una sezione a forma di settore di corona circolare, con raggio 
interno 1190 𝑚𝑚, raggio esterno 1880 𝑚𝑚 e angolo di apertura di 57.2°. Il telaio è 
costituito da 2 piastre di sezione identica al settore di corona circolare appena 
descritto (base inferiore e setto di separazione), 6 correnti verticali, di cui quattro 
angolari e due centrali, di altezza 1000 𝑚𝑚 e sezione media 124 𝑚𝑚2 e una travatura 
reticolare che unisce le estremità superiori dei correnti tramite 10 aste di sezione 
8 × 8 𝑚𝑚. Il peso complessivo del telaio è molto contenuto, essendo di poco inferiore 
ai 9.5 𝑘𝑔. 
Le superfici laterali del satellite sono interamente coperte da pannelli solari in 
configurazione body-mounted. La superficie fotovoltaica a disposizione è capace di 
generare la potenza necessaria per il funzionamento di tutti gli apparati di volo. Una 
serie di 9 batterie ricaricabili Saft-VES180 eroga l’energia necessaria per lo svolgimento 
degli esperimenti, con un margine utile, nei periodi di eclisse, per azionare anche 
l’apparato propulsivo. 
Nella baia superiore è alloggiato il magnete superconduttore, che deve mantenersi a 
una temperatura inferiore ai 110 𝐾 per poter svolgere la sua funzione. Il magnete è 
isolato rispetto ai pannelli solari e al setto di separazione tramite coperte termiche 
MLI, ed è esposto allo spazio profondo tramite l’apertura nella parte superiore del 
satellite. Grazie a questa configurazione, la temperatura del magnete è mantenuta 
passivamente in condizioni operative. 
Nella baia inferiore sono alloggiati tutti i componenti necessari al funzionamento del 
satellite, fatta eccezione per i propulsori, le antenne, gli strumenti di navigazione e i 
sensori della diagnostica. Questi ultimi sono allocati sulla punta di 2 aste telescopiche 
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montate all’esterno del satellite. Tutti gli apparati alloggiati nella baia inferiore del 
satellite sono controllati termicamente in maniera passiva tramite la connessione con 
un radiatore OSR posto sulla base inferiore del telaio. 
L’impianto di comunicazione è dimensionato per inviare dati alla stazione di Kourou in 
banda S grazie a un’antenna di tipo patch e, in caso di emergenza, una omnidirezionale 
ridondante. 
 
10.2 Conclusioni 
Con il presente lavoro si è dimostrata la possibilità di dimensionare a livello strutturale 
e termico un satellite che, in base ai vincoli imposti dal programma di lancio ASAP-S 
per i micro-carichi ausiliari, sia capace di condurre esperimenti attivi sui plasmi nella 
magnetosfera terrestre. Il satellite è in grado di resistere ai carichi che si sviluppano 
nelle fasi di lancio senza subire danni strutturali e di creare l’ambiente termico ideale 
per tutti gli strumenti senza ricorrere a tecniche di controllo attive. 
È in corso un lavoro per la definizione completa dell’apparato di diagnostica, mentre 
sono sicuramente necessari studi più approfonditi sul sistema di determinazione e 
controllo d’assetto e sulle interazioni elettromagnetiche all’interno del satellite, in 
particolare tra il magnete superconduttore e i propulsori. 
  
 Progettazione termostrutturale preliminare di un microsatellite per la missione SPES 
 
134 
 
Appendice 
Foglio di lavoro CalcoloRadiativeConductiveCoupling 
clc 
clear all 
 
m1 = 1.7; c1 = 900; e1 = 0.001; A1 = 4.32; k1 = 0.005; s1 = 0.00035; 
F1v1 = 0.56; F1v2 = 0.44; %interno mylar 
F1v3 = 0.24; F1v4 = 0.52; F1v6 = 0.24; %esterno mylar 
 
m2 = 66.5241; c2 = 1.58; e2 = 0.6; A2 = 2.13604; %c2 = 1.58*T 
F2v1 = 0.9; F2v2 = 0.1; % supermagnete 
 
m3 = 2.96; c3 = 900; e3 = 0.1; A3 = 1.05; k3 = 237; s3 = 0.001; A3v1 = 
0.01*A3; 
F3v1 = 0.98; F3v4 = 0.02; %base superiore 
 
m4 = 4.578; c4 = 900; e4 = 0.84; A4 = 2.22; k4 = 237; s4 = 0.02; A4v1 
= 0.01*A4; 
F4v0 = 1; %esterno pannelli superiori 
F4v1 = 0.98; F4v3 = 0.01; F4v6 = 0.01; %interno pannelli superiori 
 
m5 = 0.793; c5 = 600; e5 = 0.88; A5 = 1.05; k5 = 1; s5 = 0.00015; Q5 = 
280; %Q5 solo nel tempo di utilizzo 
F5v0 = 1; %radiatore superiore 
 
m6 = 2.96; c6 = 900; e6 = 0.1; A6 = 1.05; k6 = 237; s6 = 0.001; A6v1 = 
0.01*A6; 
F6v1 = 0.98; F6v4 = 0.02; %setto sopra 
F6v7 = 0.5; F6v8 = 0.24; F6v10 = 0.05; F6v12 = 0.08; F6v13 = 0.007; 
F6v14 = 0.005; F6v16 = 0.006; F6v17 = 0.05; F6v18 = 0.002; F6v19 = 
0.027; F6v20 = 0.003; F6v21 = 0.03; %setto sotto 
 
m7 = 4.578; c7 = 900; e7 = 0.84; A7 = 2.22; k7 = 237; s7 = 0.02; 
F7v0 = 0.996; F7v22 = 0.004; %esterno pannelli superiori 
F7v6 = 0.33; F7v7 = 0.2; F7v8 = 0.2275; F7v10 = 0.013; F7v11 = 0.06; 
F7v12 = 0.07; F7v13 = 0.017; F7v14 = 0.003; F7v15 = 0.007; F7v17 = 
0.01; F7v18 = 0.0065; F7v19 = 0.03; F7v20 = 0.006; F7v21 = 0.02; 
%interno pannelli superiori 
 
m8 = 2.96; c8 = 900; e8 = 0.1; A8 = 0.808; k8 = 237; s8 = 0.001; A8v9 
= 1.05; 
F8v6 = 0.35; F8v7 = 0.4; F8v11 = 0.025; F8v12 = 0.07; F8v15 = 0.04; 
F8v17 = 0.05; F8v19 = 0.06; F8v21 = 0.002; %base inferiore 
 
m9 = 0.793; c9 = 600; e9 = 0.88; A9 = 1.05; k9 = 1; s9 = 0.00015; 
F9v0 = 1; %radiatore superiore 
 
m10 = 0.234154155; c10 = 530; e10 = 0.55; A10 = 0.075; 
F10v6 = 0.45; F10v7 = 0.375; F10v8 = 0.0085; F10v11 = 0.0085; F10v12 = 
0.01; F10v13 = 0.0085; F10v16 = 0.09; F10v17 = 0.01; F10v18 = 0.01; 
F10v19 = 0.01; F10v20 = 0.0085; F10v21 = 0.0085; %serbatoio 
 
m11 = 9.99; c11 = 900; e11 = 0.1; A11lat = 0.11925; A11sup = 0.0198; 
k11 = 237; s11 = 0.25; A11v8 = A11sup; Q11 = 104.895; %Q11 solo nel 
tempo di utilizzo 
F11v6 = 0.035; F11v7 = 0.5; F11v8 = 0.2; F11v10 = 0.012; F11v12 = 
0.07; F11v13 = 0.001; F11v15 = 0.15; F11v16 = 0.008; F11v17 = 0.025; 
%batterie 
 
m12 = 11.8; c12 = 900; e12 = 0.1; A12lat = 0.08; A12sup = 0.09; k12 = 
237; s12 = 0.203; A12v8 = 0.154; Q12 = 7.5; %in area sup è stata 
sottratta l'area occupata da altri componenti 
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F12v6 = 0.19; F12v7 = 0.32; F12v8 = 0.15; F12v10 = 0.004; F12v11 = 
0.09; F12v13 = 0.03; F12v14 = 0.06; F12v15 = 0.07; F12v16 = 0.024; 
F12v19 = 0.007; F12v20 = 0.05; F12v21 = 0.005; %spettrometro di massa 
 
m13 = 1.3; c13 = 900; e13 = 0.1; A13lat = 0.015; A13sup = 0.01; k13 = 
237; s13 = 0.15; A13v12 = A13sup; Q13 = 4.2; 
F13v6 = 0.15; F13v7 = 0.527; F13v10 = 0.013; F13v11 = 0.04; F13v12 = 
0.09; F13v14 = 0.04; F13v20 = 0.14; %EPDP - PCA 
 
m14 = 1; c14 = 900; e14 = 0.1; A14lat = 0.005; A14sup = 0.028; k14 = 
237; s14 = 0.03; A14v12 = A14sup; Q14 = 0.75; 
F14v6 = 0.17; F14v7 = 0.21; F14v12 = 0.47; F14v13 = 0.13; F14v20 = 
0.02; %scheda SEU 
 
m15 = 2.5; c15 = 900; e15 = 0.1; A15lat1 = 0.045; A15lat2 = 0.03; 
A15sup = 0.0099; k15 = 237; s15 = 0.15; A15v8 = 0.06; Q15 = 52.5; %in 
area sup è stata sottratta l'area occupata dall'OBC 
F15v6 = 0.01; F15v7 = 0.15; F15v8 = 0.19; F15v11 = 0.2; F15v12 = 
0.175; F15v16 = 0.1; F15v17 = 0.175; %PSCU 
 
m16 = 1.5; c16 = 900; e16 = 0.1; A16lat1 = 0.00918; A16lat2 = 0.00501; 
A16sup = 0.0511; k16 = 237; s16 = 0.03; A16v15 = 0.0501; Q16 = 2.1; 
F16v6 = 0.13; F16v7 = 0.025; F16v10 = 0.066; F16v11 = 0.11; F16v12 = 
0.35; F16v15 = 0.1; F16v17 = 0.2; F16v18 = 0.019; %OBC 
 
m17 = 8.8; c17 = 900; e17 = 0.1; A17lat1 = 0.052671; A17lat2 = 
0.046879; A17sup = 0.063369; k17 = 237; s17 = 0.181; A17v8 = 0.075369; 
Q17 = 4.8; %in area sup è stata sottratta l'area occupata dal 
transceiver 
F17v6 = 0.15; F17v7 = 0.2; F17v8 = 0.2; F17v10 = 0.006; F17v11 = 
0.003; F17v15 = 0.11; F17v16 = 0.04; F17v18 = 0.07; F17v19 = 0.248; 
%WDE 
 
m18 = 1; c18 = 900; e18 = 0.1; A18lat1 = 0.0078; A18lat2 = 0.0065; 
A18sup = 0.012; k18 = 237; s18 = 0.065; A18v17 = A18sup; Q18 = 1.8; 
F18v6 = 0.06; F18v7 = 0.506; F18v10 = 0.02; F18v16 = 0.014; F18v17 = 
0.4; %transceiver 
 
m19 = 14; c19 = 900; e19 = 0.1; A19lat = 0.0314; A19sup = 0.149; k19 = 
237; s19 = 0.1; A19v8 = 0.0095; Q19 = 2.7; %per l'area di contatto con 
la base inferiore si è considerata una striscia di appoggio di 2 cm 
F19v6 = 0.17; F19v7 = 0.34; F19v8 = 0.35; F19v10 = 0.004; F19v12 = 
0.006; F19v17 = 0.13; %camera CCD 
 
m20 = 0.83; c20 = 900; e20 = 0.1; A20lat1 = 0.00836; A20lat2 = 
0.00594; A20sup = 0.02565; k20 = 237; s20 = 0.044; A20v12 = A20sup; 
Q20 = 0.85; 
F20v6 = 0.12; F20v7 = 0.27; F20v10 = 0.01; F20v12 = 0.2; F20v13 = 
0.35; F20v14 = 0.05; %star tracker PU 
 
m21 = 0.3; c21 = 900; e21 = 0.1; A21lat = 0.02775; A21sup = 0.0225; 
k21 = 237; s21 = 0.185; A21v6 = A21sup; Q21 = 0.85; 
F21v0 = 0.12; F21v6 = 0.4; F21v7 = 0.25; F21v8 = 0.08; F21v10 = 0.01; 
F21v12 = 0.02; F21v22 = 0.13; %star tracker baffle 
 
m22 = 0.53; c22 = 900; e22 = 0.1; A22lat = 0.023; A22sup1 = 0.0043; 
A22sup2 = 0.0071; k22 = 237; s22 = 0.105; A22v21 = A22sup1; Q22 = 
0.85; 
F22v0 = 0.82; F22v7 = 0.05; F22v21 = 0.13; %star tracker camera head 
 
hc = 20; %conduttanza termica di contatto 
 
M1 = 1./(m1*c1) 
M2 = 1./(m2*c2) 
M3 = 1./(m3*c3) 
M4 = 1./(m4*c4) 
M5 = 1./(m5*c5) 
M6 = 1./(m6*c6) 
M7 = 1./(m7*c7) 
M8 = 1./(m8*c8) 
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M9 = 1./(m9*c9) 
M10 = 1./(m10*c10) 
M11 = 1./(m11*c11) 
M12 = 1./(m12*c12) 
M13 = 1./(m13*c13) 
M14 = 1./(m14*c14) 
M15 = 1./(m15*c15) 
M16 = 1./(m16*c16) 
M17 = 1./(m17*c17) 
M18 = 1./(m18*c18) 
M19 = 1./(m19*c19) 
M20 = 1./(m20*c20) 
M21 = 1./(m21*c21) 
M22 = 1./(m22*c22) 
 
R1v1 = (1-e1)/(e1*A1)+1/(A1*F1v1)+(1-e1)/(e1*A1) 
R1v2 = (1-e1)/(e1*A1)+1/(A1*F1v2)+(1-e2)/(e2*A2) 
R1v3 = (1-e1)/(e1*A1)+1/(A1*F1v3)+(1-e3)/(e3*A3) 
R1v4 = (1-e1)/(e1*A1)+1/(A1*F1v4)+(1-e4)/(e4*A4) 
R1v6 = (1-e1)/(e1*A1)+1/(A1*F1v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R2v1 = (1-e2)/(e2*A2)+1/(A2*F2v1)+(1-e1)/(e1*A1) 
R2v2 = (1-e2)/(e2*A2)+1/(A2*F2v2)+(1-e2)/(e2*A2) 
R3v1 = (1-e3)/(e3*A3)+1/(A3*F3v1)+(1-e1)/(e1*A1) 
R3v4 = (1-e3)/(e3*A3)+1/(A3*F3v4)+(1-e4)/(e4*A4) 
R4v0 = (1-e4)/(e4*A4)+1/(A4*F4v0) 
R4v1 = (1-e4)/(e4*A4)+1/(A4*F4v1)+(1-e1)/(e1*A1) 
R4v3 = (1-e4)/(e4*A4)+1/(A4*F4v3)+(1-e3)/(e3*A3) 
R4v6 = (1-e4)/(e4*A4)+1/(A4*F4v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R5v0 = (1-e5)/(e5*A5)+1/(A5*F5v0) 
R6v1 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v1)+(1-e1)/(e1*A1) 
R6v4 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v4)+(1-e4)/(e4*A4) 
R6v7 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v7)+(1-e7)/(e7*A7) 
R6v8 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v8)+(1-e8)/(e8*A8) 
R6v10 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v10)+(1-e10)/(e10*A10) 
R6v12 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v12)+(1-e12)/(e12*A12sup) 
R6v13 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v13)+(1-e13)/(e13*A13sup) 
R6v14 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v14)+(1-e14)/(e14*A14sup) 
R6v16 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v16)+(1-e16)/(e16*A16sup) 
R6v17 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v17)+(1-e17)/(e17*A17sup) 
R6v18 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v18)+(1-e18)/(e18*A18sup) 
R6v19 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v19)+(1-e19)/(e19*A19sup) 
R6v20 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v20)+(1-e20)/(e20*A20sup) 
R6v21 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v21)+(1-e21)/(e21*A21lat*3) 
R7v0 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v0) 
R7v6 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R7v7 = (1-e7)/(e7*A7*0.8)+1/(A7*0.8*F7v7)+(1-e7)/(e7*A7*0.8) 
R7v8 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v8)+(1-e8)/(e8*A8) 
R7v10 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v10)+(1-e10)/(e10*A10) 
R7v11 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v11)+(1-e11)/(e11*A11lat) 
R7v12 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v12)+(1-e12)/(e12*A12lat*3) 
R7v13 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v13)+(1-e13)/(e13*A13lat*4) 
R7v14 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v14)+(1-e14)/(e14*A14lat*3) 
R7v15 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v15)+(1-e15)/(e15*A15lat1) 
R7v17 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v17)+(1-e17)/(e17*A17lat1*2) 
R7v18 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v18)+(1-e18)/(e18*(A18lat1*2+A18lat2)) 
R7v19 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v19)+(1-e19)/(e19*(A19lat*2+A19sup)) 
R7v20 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v20)+(1-e20)/(e20*(A20lat1+A20lat2)) 
R7v21 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v21)+(1-e21)/(e21*A21lat*3) 
R7v22 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v22)+(1-e22)/(e22*A22lat) 
R8v6 = (1-e8)/(e8*A8)+1/(A8*F8v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R8v7 = (1-e8)/(e8*A8)+1/(A8*F8v7)+(1-e7)/(e7*A7) 
R8v11 = (1-e8)/(e8*A8)+1/(A8*F8v11)+(1-e11)/(e11*A11lat*2) 
R8v12 = (1-e8)/(e8*A8)+1/(A8*F8v12)+(1-e12)/(e12*A12lat*4) 
R8v15 = (1-e8)/(e8*A8)+1/(A8*F8v15)+(1-e15)/(e15*(A15lat1+A15lat2)*2) 
R8v17 = (1-e8)/(e8*A8)+1/(A8*F8v17)+(1-e17)/(e17*(A17lat1+A17lat2)*2) 
R8v19 = (1-e8)/(e8*A8)+1/(A8*F8v19)+(1-e19)/(e19*(A19lat*2+A19sup)) 
R8v21 = (1-e8)/(e8*A8)+1/(A8*F8v21)+(1-e21)/(e21*A21sup) 
R9v0 = (1-e9)/(e9*A9)+1/(A9*F9v0) 
R10v6 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R10v7 = (1-e10)/(e10*A10)+1/(A10*F10v7)+(1-e7)/(e7*A7) 
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R10v8 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v8)+(1-e8)/(e8*A8) 
R10v11 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v11)+(1-
e11)/(e11*(A11lat+A11sup)) 
R10v12 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v12)+(1-e12)/(e12*A12sup) 
R10v13 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v13)+(1-
e13)/(e13*(A13lat*2+A13sup)) 
R10v16 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v16)+(1-e16)/(e16*A16sup) 
R10v17 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v17)+(1-e17)/(e17*A17sup) 
R10v18 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v18)+(1-
e18)/(e18*(A18lat1+A18lat2+A18sup)) 
R10v19 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v19)+(1-e19)/(e19*A19sup) 
R10v20 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v20)+(1-
e20)/(e20*(A20lat2+A20sup)) 
R10v21 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v21)+(1-e21)/(e21*A21lat) 
R11v6 = (1-e11)/(e11*A11sup)+1/(A11sup*F11v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R11v7 = (1-e11)/(e11*A11lat)+1/(A11lat*F11v7)+(1-e7)/(e7*A7) 
R11v8 = (1-e11)/(e11*A11lat*2)+1/(2*A11lat*F11v8)+(1-e8)/(e8*A8) 
R11v10 = (1-e11)/(e11*(A11sup+A11lat))+1/((A11sup+A11lat)*F11v10)+(1-
e10)/(e10*A10*0.5) 
R11v12 = (1-e11)/(e11*A11lat)+1/(A11lat*F11v12)+(1-e12)/(e12*A21lat) 
R11v13 = (1-e11)/(e11*A11lat)+1/(A11lat*F11v13)+(1-e13)/(e13*A13lat) 
R11v15 = (1-e11)/(e11*A11lat)+1/(A11lat*F11v15)+(1-e15)/(e15*A15lat1) 
R11v16 = (1-e11)/(e11*A11lat)+1/(A11lat*F11v16)+(1-e16)/(e16*A16lat1) 
R11v17 = (1-e11)/(e11*A11lat)+1/(A11lat*F11v17)+(1-e17)/(e17*A17lat1) 
R12v6 = (1-e12)/(e12*A12sup)+1/(A12sup*F12v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R12v7 = (1-e12)/(e12*A12lat*3)+1/(A12lat*3*F12v7)+(1-e7)/(e7*A7) 
R12v8 = (1-e12)/(e12*A12lat*4)+1/(A12lat*4*F12v8)+(1-e8)/(e6*A8) 
R12v10 = (1-e12)/(e12*A12sup)+1/(A12sup*F12v10)+(1-e10)/(e10*A10*0.5) 
R12v11 = (1-e12)/(e12*A12lat)+1/(A12lat*F12v11)+(1-e11)/(e11*A11lat) 
R12v13 = (1-e12)/(e12*A12sup)+1/(A12sup*F12v13)+(1-e13)/(e13*A13lat*4) 
R12v14 = (1-e12)/(e12*A12sup)+1/(A12sup*F12v14)+(1-e14)/(e14*A14lat*4) 
R12v15 = (1-e12)/(e12*A12lat)+1/(A12lat*F12v15)+(1-e15)/(e15*A15lat2) 
R12v16 = (1-e12)/(e12*A12lat)+1/(A12lat*F12v16)+(1-e16)/(e16*A16lat2) 
R12v19 = (1-e12)/(e12*A12lat)+1/(A12lat*F12v19)+(1-e19)/(e19*A19sup) 
R12v20 = (1-e12)/(e12*A12sup)+1/(A12sup*F12v20)+(1-
e20)/(e20*2*(A20lat1+A20lat2)) 
R12v21 = (1-e12)/(e12*A12sup)+1/(A12sup*F12v21)+(1-e21)/(e21*A21sup) 
R13v6 = (1-e13)/(e13*A13sup)+1/(A13sup*F13v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R13v7 = (1-e13)/(e13*A13lat*4)+1/(A13lat*4*F13v7)+(1-e7)/(e7*A7) 
R13v10 = (1-
e13)/(e13*(A13sup+A13lat*2))+1/((A13sup+A13lat*2)*F13v10)+(1-
e10)/(e10*A10*0.5) 
R13v11 = (1-e13)/(e13*A13lat)+1/(A13lat*F13v11)+(1-e11)/(e11*A11lat) 
R13v12 = (1-e13)/(e13*A13lat*4)+1/(A13lat*4*F13v12)+(1-
e12)/(e12*A12sup) 
R13v14 = (1-e13)/(e13*A13lat)+1/(A13lat*F13v14)+(1-e14)/(e14*A14lat) 
R13v20 = (1-e13)/(e13*A13lat)+1/(A13lat*F13v20)+(1-e20)/(e20*A20lat1) 
R14v6 = (1-e14)/(e14*A14sup)+1/(A14sup*F14v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R14v7 = (1-e14)/(e14*A14lat*3)+1/(A14lat*3*F14v7)+(1-e7)/(e7*A7) 
R14v12 = (1-e14)/(e14*A14lat*4)+1/(A14lat*4*F14v12)+(1-
e12)/(e12*A12sup) 
R14v13 = (1-e14)/(e14*A14lat)+1/(A14lat*F14v13)+(1-e13)/(e13*A13lat) 
R14v20 = (1-e14)/(e14*A14lat)+1/(A14lat*F14v20)+(1-e20)/(e20*A20lat2) 
R15v6 = (1-e15)/(e15*A15sup)+1/(A15sup*F15v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R15v7 = (1-e15)/(e15*A15lat1)+1/(A15lat1*F15v7)+(1-e7)/(e7*0.94) 
R15v8 = (1-
e15)/(e15*(A15lat1+A15lat2))+1/((A15lat1*A15lat2)*2*F15v8)+(1-
e8)/(e8*A8) 
R15v11 = (1-e15)/(e15*A15lat1)+1/(A15lat1*F15v11)+(1-e11)/(e11*A11lat) 
R15v12 = (1-e15)/(e15*A15lat2)+1/(A15lat2*F15v12)+(1-e12)/(e12*A12lat) 
R15v16 = (1-e15)/(e15*A15sup)+1/(A15sup*F15v16)+(1-e16)/(e16*A16lat1) 
R15v17 = (1-e15)/(e15*A15lat2)+1/(A15lat2*F15v17)+(1-
e17)/(e17*A17lat2) 
R16v6 = (1-e16)/(e16*A16sup)+1/(A16sup*F16v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R16v7 = (1-e16)/(e16*A16lat1)+1/(A16lat1*F16v7)+(1-e7)/(e7*0.94) 
R16v10 = (1-e16)/(e16*A16sup)+1/(A16sup*F16v10)+(1-e10)/(e10*A10*0.5) 
R16v11 = (1-e16)/(e16*A16lat1)+1/(A16lat1*F16v11)+(1-e11)/(e11*A11lat) 
R16v12 = (1-e16)/(e16*A16lat2)+1/(A16lat2*F16v12)+(1-e12)/(e12*A12lat) 
R16v15 = (1-e16)/(e16*A16lat1)+1/(A16lat1*F16v15)+(1-e15)/(e15*A15sup) 
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R16v17 = (1-e16)/(e16*A16lat2)+1/(A16lat2*F16v17)+(1-
e17)/(e17*A17lat2) 
R16v18 = (1-e16)/(e16*A16lat2)+1/(A16lat2*F16v18)+(1-
e18)/(e18*A18lat2) 
R17v6 = (1-e17)/(e17*A17sup)+1/(A17sup*F17v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R17v7 = (1-
e17)/(e17*(A17lat1*2+A17lat2))+1/((A17lat1*2+A17lat2)*F17v7)+(1-
e7)/(e7*A7) 
R17v8 = (1-
e17)/(e17*(A17lat1+A17lat2)*2)+1/((A17lat1*A17lat2)*2*F17v8)+(1-
e8)/(e8*A8) 
R17v10 = (1-e17)/(e17*A17sup)+1/(A17sup*F17v10)+(1-e10)/(e10*A10*0.5) 
R17v11 = (1-e17)/(e17*A17lat1)+1/(A17lat1*F17v11)+(1-e11)/(e11*A11lat) 
R17v15 = (1-e17)/(e17*A17lat2)+1/(A17lat2*F17v15)+(1-
e15)/(e15*A15lat2) 
R17v16 = (1-e17)/(e17*A17lat2)+1/(A17lat2*F17v16)+(1-
e16)/(e16*A16lat2) 
R17v18 = (1-e17)/(e17*A17sup)+1/(A17sup*F17v18)+(1-
e18)/(e18*(A18lat1+A18lat2)*2) 
R17v19 = (1-e17)/(e17*A17lat2)+1/(A17lat2*F17v19)+(1-e19)/(e19*A19sup) 
R18v6 = (1-e18)/(e18*A18sup)+1/(A18sup*F18v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R18v7 = (1-
e18)/(e18*(A18lat1+A18lat2)*2)+1/((A18lat1*A18lat2)*2*F18v7)+(1-
e7)/(e7*A7) 
R18v10 = (1-
e18)/(e18*(A18sup+A18lat1+A18lat2))+1/((A18sup+A18lat1+A18lat2)*F18v10
)+(1-e10)/(e10*A10*0.5) 
R18v16 = (1-e18)/(e18*A18lat2)+1/(A18lat2*F18v16)+(1-
e16)/(e16*A16lat2) 
R18v17 = (1-
e18)/(e18*(A18lat1+A18lat2)*2)+1/((A18lat1+A18lat2)*2*F18v17)+(1-
e17)/(e17*A17sup) 
R19v6 = (1-e19)/(e19*A19sup)+1/(A19sup*F19v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R19v7 = (1-
e19)/(e19*(A19sup+2*A19lat))+1/((A19sup+2*A19lat)*F19v7)+(1-
e7)/(e7*A7) 
R19v8 = (1-e19)/(e19*A19sup)+1/(A19sup*F19v8)+(1-e8)/(e8*A8) 
R19v10 = (1-e19)/(e19*A19sup)+1/(A19sup*F19v10)+(1-e10)/(e10*A10*0.5) 
R19v12 = (1-e19)/(e19*A19sup)+1/(A19sup*F19v12)+(1-e12)/(e12*A12lat) 
R19v17 = (1-e19)/(e19*A19sup)+1/(A19sup*F19v17)+(1-e17)/(e17*A17lat2) 
R20v6 = (1-e20)/(e20*A20sup)+1/(A20sup*F20v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R20v7 = (1-
e20)/(e20*(A20lat1+A20lat2))+1/((A20lat1+A20lat2)*F20v7)+(1-
e7)/(e7*A7*0.5) 
R20v10 = (1-e20)/(e20*A20sup)+1/(A20sup*F20v10)+(1-e10)/(e10*A10*0.5) 
R20v12 = (1-
e20)/(e20*(A20lat1+A20lat2)*2)+1/((A20lat1+A20lat2)*2*F20v12)+(1-
e12)/(e12*A12sup) 
R20v13 = (1-e20)/(e20*A20lat1)+1/(A20lat1*F20v13)+(1-e13)/(e13*A13lat) 
R20v14 = (1-e20)/(e20*A20lat2)+1/(A20lat2*F20v14)+(1-e14)/(e14*A14lat) 
R21v0 = (1-e21)/(e21*A21lat)+1/(A21lat*F21v0) 
R21v6 = (1-e21)/(e21*A21lat*3)+1/(A21lat*3*F21v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R21v7 = (1-e21)/(e21*A21lat*3)+1/(A21lat*3*F21v7)+(1-e7)/(e7*A7) 
R21v8 = (1-e21)/(e21*A21sup)+1/(A21sup*F21v8)+(1-e8)/(e8*A8) 
R21v10 = (1-e21)/(e21*A21lat)+1/(A21lat*F21v10)+(1-e10)/(e10*A10*0.5) 
R21v12 = (1-e21)/(e21*A21sup)+1/(A21sup*F21v12)+(1-e12)/(e12*A12sup) 
R21v22 = (1-e21)/(e21*A21lat)+1/(A21lat*F21v22)+(1-e22)/(e22*A22lat) 
R22v0 = (1-e22)/(e22*(A22lat+A22sup2))+1/((A22lat+A22sup2)*F22v0) 
R22v7 = (1-e22)/(e22*A22lat)+1/(A22lat*F22v7)+(1-e7)/(e7*0.345) 
R22v21 = (1-e22)/(e22*A22lat)+1/(A22lat*F22v21)+(1-e21)/(e21*A21lat) 
 
C3v1 = 1/((s3/(k3*A3v1))+1/(hc*A3v1)+(s1/(k1*A3v1))) 
C4v1 = 1/((s4/(k4*A4v1))+1/(hc*A4v1)+(s1/(k1*A4v1))) 
C5v3 = 1/((s5/(k5*A5))+1/(hc*A5)+(s3/(k3*A5))) 
C6v1 = 1/((s6/(k6*A6v1))+1/(hc*A6v1)+(s1/(k1*A6v1))) 
C9v8 = 1/((s9/(k9*A9))+1/(hc*A9)+(s8/(k8*A9))) 
C11v8 = 1/((s11/(k11*A11v8))+1/(hc*A11v8)+(s8/(k8*A11v8))) 
C12v8 = 1/((s12/(k12*A12v8))+1/(hc*A12v8)+(s8/(k8*A12v8))) 
C13v12 = 1/((s13/(k13*A13v12))+1/(hc*A13v12)+(s12/(k12*A13v12))) 
C14v12 = 1/((s14/(k14*A14v12))+1/(hc*A14v12)+(s12/(k12*A14v12))) 
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C15v8 = 1/((s15/(k15*A15v8))+1/(hc*A15v8)+(s8/(k8*A15v8))) 
C16v15 = 1/((s16/(k16*A16v15))+1/(hc*A16v15)+(s15/(k15*A16v15))) 
C17v8 = 1/((s17/(k17*A17v8))+1/(hc*A17v8)+(s8/(k8*A17v8))) 
C18v17 = 1/((s18/(k18*A18v17))+1/(hc*A18v17)+(s17/(k17*A18v17))) 
C19v8 = 1/((s19/(k19*A19v8))+1/(hc*A19v8)+(s8/(k8*A19v8))) 
C20v12 = 1/((s20/(k20*A20v12))+1/(hc*A20v12)+(s12/(k12*A20v12))) 
C21v6 = 1/((s21/(k21*A21v6))+1/(hc*A21v6)+(s6/(k6*A21v6))) 
C21v7 = 1/((s21/(k21*0.0037))+1/(hc*0.0037)+(s7/(k7*0.0037))) 
C22v21 = 1/((s22/(k22*A22v21))+1/(hc*A22v21)+(s21/(k21*A22v21))) 
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Foglio di lavoro CalcoloRadiativeConductingCoupling2 
clc 
clear all 
 
m1 = 1.7; c1 = 900; e1 = 0.001; A1 = 3.27; k1 = 0.005; s1 = 0.00035; 
F1v0 = 0.22; F1v1 = 0.1; F1v2 = 0.08; F1v3 = 0.08; F1v5 = 0.08; F1v23 
= 0.08; F1v24 = 0.09; F1v25 = 0.09; F1v26 = 0.09; F1v27 = 0.09; 
%interno mylar 
F1v4 = 0.67; F1v6 = 0.33; %esterno mylar 
 
m2 = 8.3155125; c2 = 1.58; e2 = 0.6; A2 = 0.267005; k2 = 30; At2a = 
0.01764; At2b = 0.063 ; L2a = 0.63; L2b = 1.776; L2c = 0.252; %c2 = 
1.58*T 
F2v0 = 0.9; F2v2 = 0.1; % supermagnete interno 
F2v1 = 1; % supermagnete esterno 
 
m3 = 8.3155125; c3 = 1.58; e3 = 0.6; A3 = 0.267005; k3 = 30; At3a = 
0.01764; At3b = 0.063 ; L3a = 0.63; L3b = 1.776; L3c = 0.252;  %c2 = 
1.58*T 
F3v0 = 0.9; F3v3 = 0.1; % supermagnete interno 
F3v1 = 1; % supermagnete esterno 
 
m4 = 4.578; c4 = 900; e4 = 0.84; A4 = 2.22; k4 = 237; s4 = 0.02; A4v1 
= 0.01*A4; 
F4v0 = 1; %esterno pannelli superiori 
F4v1 = 0.98; F4v6 = 0.02; %interno pannelli superiori 
 
m5 = 8.3155125; c5 = 1.58; e5 = 0.6; A5 = 0.267005; k5 = 30; At5a = 
0.01764; At5b = 0.063 ; L5a = 0.63; L5b = 1.17; L5c = 0.252;   %c2 = 
1.58*T 
F5v0 = 0.9; F5v5 = 0.1; % supermagnete interno 
F5v1 = 1; % supermagnete esterno 
 
m6 = 2.96; c6 = 900; e6 = 0.1; A6 = 1.05; k6 = 237; s6 = 0.001; A6v1 = 
0.01*A6; 
F6v1 = 0.98; F6v4 = 0.02; %setto sopra 
F6v7 = 0.5; F6v8 = 0.24; F6v10 = 0.05; F6v12 = 0.08; F6v13 = 0.007; 
F6v14 = 0.005; F6v16 = 0.006; F6v17 = 0.05; F6v18 = 0.002; F6v19 = 
0.027; F6v20 = 0.003; F6v21 = 0.03; %setto sotto 
 
m7 = 4.578; c7 = 900; e7 = 0.84; A7 = 2.22; k7 = 237; s7 = 0.02; 
F7v0 = 0.996; F7v22 = 0.004; %esterno pannelli superiori 
F7v6 = 0.33; F7v7 = 0.2; F7v8 = 0.2275; F7v10 = 0.013; F7v11 = 0.06; 
F7v12 = 0.07; F7v13 = 0.017; F7v14 = 0.003; F7v15 = 0.007; F7v17 = 
0.01; F7v18 = 0.0065; F7v19 = 0.03; F7v20 = 0.006; F7v21 = 0.02; 
%interno pannelli superiori 
 
m8 = 2.96; c8 = 900; e8 = 0.1; A8 = 0.808; k8 = 237; s8 = 0.001; A8v9 
= 1.05; 
F8v6 = 0.35; F8v7 = 0.4; F8v11 = 0.025; F8v12 = 0.07; F8v15 = 0.04; 
F8v17 = 0.05; F8v19 = 0.06; F8v21 = 0.002; %base inferiore 
 
m9 = 0.793; c9 = 600; e9 = 0.88; A9 = 1.05; k9 = 1; s9 = 0.00015; 
F9v0 = 1; %radiatore superiore 
 
m10 = 0.234154155; c10 = 530; e10 = 0.55; A10 = 0.075; 
F10v6 = 0.45; F10v7 = 0.375; F10v8 = 0.0085; F10v11 = 0.0085; F10v12 = 
0.01; F10v13 = 0.0085; F10v16 = 0.09; F10v17 = 0.01; F10v18 = 0.01; 
F10v19 = 0.01; F10v20 = 0.0085; F10v21 = 0.0085; %serbatoio 
 
m11 = 9.99; c11 = 900; e11 = 0.1; A11lat = 0.11925; A11sup = 0.0198; 
k11 = 237; s11 = 0.25; A11v8 = A11sup; Q11 = 104.895; %Q11 solo nel 
tempo di utilizzo 
F11v6 = 0.035; F11v7 = 0.5; F11v8 = 0.2; F11v10 = 0.012; F11v12 = 
0.07; F11v13 = 0.001; F11v15 = 0.15; F11v16 = 0.008; F11v17 = 0.025; 
%batterie 
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m12 = 11.8; c12 = 900; e12 = 0.1; A12lat = 0.08; A12sup = 0.09; k12 = 
237; s12 = 0.203; A12v8 = 0.154; Q12 = 7.5; %in area sup è stata 
sottratta l'area occupata da altri componenti 
F12v6 = 0.19; F12v7 = 0.32; F12v8 = 0.15; F12v10 = 0.004; F12v11 = 
0.09; F12v13 = 0.03; F12v14 = 0.06; F12v15 = 0.07; F12v16 = 0.024; 
F12v19 = 0.007; F12v20 = 0.05; F12v21 = 0.005; %spettrometro di massa 
 
m13 = 1.3; c13 = 900; e13 = 0.1; A13lat = 0.015; A13sup = 0.01; k13 = 
237; s13 = 0.15; A13v12 = A13sup; Q13 = 4.2; 
F13v6 = 0.15; F13v7 = 0.527; F13v10 = 0.013; F13v11 = 0.04; F13v12 = 
0.09; F13v14 = 0.04; F13v20 = 0.14; %EPDP - PCA 
 
m14 = 1; c14 = 900; e14 = 0.1; A14lat = 0.005; A14sup = 0.028; k14 = 
237; s14 = 0.03; A14v12 = A14sup; Q14 = 0.75; 
F14v6 = 0.17; F14v7 = 0.21; F14v12 = 0.47; F14v13 = 0.13; F14v20 = 
0.02; %scheda SEU 
 
m15 = 2.5; c15 = 900; e15 = 0.1; A15lat1 = 0.045; A15lat2 = 0.03; 
A15sup = 0.0099; k15 = 237; s15 = 0.15; A15v8 = 0.06; Q15 = 52.5; %in 
area sup è stata sottratta l'area occupata dall'OBC 
F15v6 = 0.01; F15v7 = 0.15; F15v8 = 0.19; F15v11 = 0.2; F15v12 = 
0.175; F15v16 = 0.1; F15v17 = 0.175; %PSCU 
 
m16 = 1.5; c16 = 900; e16 = 0.1; A16lat1 = 0.00918; A16lat2 = 0.00501; 
A16sup = 0.0511; k16 = 237; s16 = 0.03; A16v15 = 0.0501; Q16 = 2.1; 
F16v6 = 0.13; F16v7 = 0.025; F16v10 = 0.066; F16v11 = 0.11; F16v12 = 
0.35; F16v15 = 0.1; F16v17 = 0.2; F16v18 = 0.019; %OBC 
 
m17 = 8.8; c17 = 900; e17 = 0.1; A17lat1 = 0.052671; A17lat2 = 
0.046879; A17sup = 0.063369; k17 = 237; s17 = 0.181; A17v8 = 0.075369; 
Q17 = 4.8; %in area sup è stata sottratta l'area occupata dal 
transceiver 
F17v6 = 0.15; F17v7 = 0.2; F17v8 = 0.2; F17v10 = 0.006; F17v11 = 
0.003; F17v15 = 0.11; F17v16 = 0.04; F17v18 = 0.07; F17v19 = 0.248; 
%WDE 
 
m18 = 1; c18 = 900; e18 = 0.1; A18lat1 = 0.0078; A18lat2 = 0.0065; 
A18sup = 0.012; k18 = 237; s18 = 0.065; A18v17 = A18sup; Q18 = 1.8; 
F18v6 = 0.06; F18v7 = 0.506; F18v10 = 0.02; F18v16 = 0.014; F18v17 = 
0.4; %transceiver 
 
m19 = 14; c19 = 900; e19 = 0.1; A19lat = 0.0314; A19sup = 0.149; k19 = 
237; s19 = 0.1; A19v8 = 0.0095; Q19 = 2.7; %per l'area di contatto con 
la base inferiore si è considerata una striscia di appoggio di 2 cm 
F19v6 = 0.17; F19v7 = 0.34; F19v8 = 0.35; F19v10 = 0.004; F19v12 = 
0.006; F19v17 = 0.13; %camera CCD 
 
m20 = 0.83; c20 = 900; e20 = 0.1; A20lat1 = 0.00836; A20lat2 = 
0.00594; A20sup = 0.02565; k20 = 237; s20 = 0.044; A20v12 = A20sup; 
Q20 = 0.85; 
F20v6 = 0.12; F20v7 = 0.27; F20v10 = 0.01; F20v12 = 0.2; F20v13 = 
0.35; F20v14 = 0.05; %star tracker PU 
 
m21 = 0.3; c21 = 900; e21 = 0.1; A21lat = 0.02775; A21sup = 0.0225; 
k21 = 237; s21 = 0.185; A21v6 = A21sup; Q21 = 0.85; 
F21v0 = 0.12; F21v6 = 0.4; F21v7 = 0.25; F21v8 = 0.08; F21v10 = 0.01; 
F21v12 = 0.02; F21v22 = 0.13; %star tracker baffle 
 
m22 = 0.53; c22 = 900; e22 = 0.1; A22lat = 0.023; A22sup1 = 0.0043; 
A22sup2 = 0.0071; k22 = 237; s22 = 0.105; A22v21 = A22sup1; Q22 = 
0.85; 
F22v0 = 0.82; F22v7 = 0.05; F22v21 = 0.13; %star tracker camera head 
 
m23 = 8.3155125; c23 = 1.58; e23 = 0.6; A23 = 0.267005; k23 = 30; 
At23a = 0.01764; At23b = 0.063 ; L23a = 0.63; L23b = 1.17; L23c = 
0.252;   %c2 = 1.58*T 
F23v0 = 0.9; F23v23 = 0.1; % supermagnete interno 
F23v1 = 1; % supermagnete esterno 
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m24 = 8.3155125; c24 = 1.58; e24 = 0.6; A24 = 0.267005; k24 = 30; 
At24a = 0.01764; At24b = 0.063 ; L24a = 0.63; L24b = 1.776; L24c = 
0.252;  %c2 = 1.58*T 
F24v0 = 0.8; F24v24 = 0.1; % supermagnete interno 
F24v1 = 1.1; % supermagnete esterno 
 
m25 = 8.3155125; c25 = 1.58; e25 = 0.6; A25 = 0.267005; k25 = 30; 
At25a = 0.01764; At25b = 0.063 ; L25a = 0.63; L25b = 1.776; L25c = 
0.252;  %c2 = 1.58*T 
F25v0 = 0.8; F25v25 = 0.1; % supermagnete interno 
F25v1 = 1.1; % supermagnete esterno 
 
m26 = 8.3155125; c26 = 1.58; e26 = 0.6; A26 = 0.267005; k26 = 30; 
At26a = 0.01764; At26b = 0.063 ; L26a = 0.63; L26b = 1.17; L26c = 
0.252;   %c2 = 1.58*T 
F26v0 = 0.8; F26v26 = 0.1; % supermagnete interno 
F26v1 = 1.1; % supermagnete esterno 
 
m27 = 8.3155125; c27 = 1.58; e27 = 0.6; A27 = 0.267005; k27 = 30; 
At27a = 0.01764; At27b = 0.063 ; L27a = 0.63; L27b = 1.17; L27c = 
0.252;  %c2 = 1.58*T 
F27v0 = 0.8; F27v27 = 0.1; % supermagnete interno 
F27v1 = 1.1; % supermagnete esterno 
 
m28 = 0.7484715; c28 = 900; e28 = 0.1; A28 = 0.088; k28 = 237; At28a = 
0.000256; At28b = 0.005; L28a = 480.357; 
F28v0 = 1 % travatura superiore nodo 1 
 
m29 = 0.7484715; c29 = 900; e29 = 0.1; A29 = 0.088; k29 = 237; At29a = 
0.000256; At29b = 0.005; L29a = 480.357; 
F29v0 = 1 % travatura superiore nodo 2 
 
hc = 20; %conduttanza termica di contatto 
 
M1 = 1./(m1*c1) 
M2 = 1./(m2*c2) 
M3 = 1./(m3*c3) 
M4 = 1./(m4*c4) 
M5 = 1./(m5*c5) 
M6 = 1./(m6*c6) 
M7 = 1./(m7*c7) 
M8 = 1./(m8*c8) 
M9 = 1./(m9*c9) 
M10 = 1./(m10*c10) 
M11 = 1./(m11*c11) 
M12 = 1./(m12*c12) 
M13 = 1./(m13*c13) 
M14 = 1./(m14*c14) 
M15 = 1./(m15*c15) 
M16 = 1./(m16*c16) 
M17 = 1./(m17*c17) 
M18 = 1./(m18*c18) 
M19 = 1./(m19*c19) 
M20 = 1./(m20*c20) 
M21 = 1./(m21*c21) 
M22 = 1./(m22*c22) 
M23 = 1./(m23*c23) 
M24 = 1./(m24*c24) 
M25 = 1./(m25*c25) 
M26 = 1./(m26*c26) 
M27 = 1./(m27*c27) 
M28 = 1./(m28*c28) 
M29 = 1./(m29*c29) 
 
R1v0 = (1-e1)/(e1*A1)+1/(A1*F1v0) 
R1v1 = (1-e1)/(e1*A1)+1/(A1*F1v1)+(1-e1)/(e1*A1) 
R1v2 = (1-e1)/(e1*A1)+1/(A1*F1v2)+(1-e2)/(e2*A2) 
R1v3 = (1-e1)/(e1*A1)+1/(A1*F1v3)+(1-e3)/(e3*A3) 
R1v4 = (1-e1)/(e1*A1)+1/(A1*F1v4)+(1-e4)/(e4*A4) 
R1v5 = (1-e1)/(e1*A1)+1/(A1*F1v5)+(1-e5)/(e5*A5) 
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R1v6 = (1-e1)/(e1*A1)+1/(A1*F1v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R1v23 = (1-e1)/(e1*A1)+1/(A1*F1v23)+(1-e23)/(e23*A23) 
R1v24 = (1-e1)/(e1*A1)+1/(A1*F1v24)+(1-e24)/(e24*A24) 
R1v25 = (1-e1)/(e1*A1)+1/(A1*F1v25)+(1-e25)/(e25*A25) 
R1v26 = (1-e1)/(e1*A1)+1/(A1*F1v26)+(1-e26)/(e26*A26) 
R1v27 = (1-e1)/(e1*A1)+1/(A1*F1v27)+(1-e27)/(e27*A27) 
R2v0 = (1-e2)/(e2*A2)+1/(A2*F2v0) 
R2v1 = (1-e2)/(e2*A2)+1/(A2*F2v1)+(1-e1)/(e1*A1) 
R2v2 = (1-e2)/(e2*A2)+1/(A2*F2v2)+(1-e2)/(e2*A2) 
R3v0 = (1-e3)/(e3*A3)+1/(A3*F3v0) 
R3v1 = (1-e3)/(e3*A3)+1/(A3*F3v1)+(1-e1)/(e1*A1) 
R3v3 = (1-e3)/(e3*A3)+1/(A3*F3v3)+(1-e3)/(e3*A3) 
R4v0 = (1-e4)/(e4*A4)+1/(A4*F4v0) 
R4v1 = (1-e4)/(e4*A4)+1/(A4*F4v1)+(1-e1)/(e1*A1) 
R4v6 = (1-e4)/(e4*A4)+1/(A4*F4v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R5v0 = (1-e5)/(e5*A5)+1/(A5*F5v0) 
R5v1 = (1-e5)/(e5*A5)+1/(A5*F5v1)+(1-e1)/(e1*A1) 
R5v5 = (1-e5)/(e5*A5)+1/(A5*F5v5)+(1-e5)/(e5*A5) 
R6v1 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v1)+(1-e1)/(e1*A1) 
R6v4 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v4)+(1-e4)/(e4*A4) 
R6v7 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v7)+(1-e7)/(e7*A7) 
R6v8 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v8)+(1-e8)/(e8*A8) 
R6v10 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v10)+(1-e10)/(e10*A10) 
R6v12 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v12)+(1-e12)/(e12*A12sup) 
R6v13 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v13)+(1-e13)/(e13*A13sup) 
R6v14 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v14)+(1-e14)/(e14*A14sup) 
R6v16 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v16)+(1-e16)/(e16*A16sup) 
R6v17 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v17)+(1-e17)/(e17*A17sup) 
R6v18 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v18)+(1-e18)/(e18*A18sup) 
R6v19 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v19)+(1-e19)/(e19*A19sup) 
R6v20 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v20)+(1-e20)/(e20*A20sup) 
R6v21 = (1-e6)/(e6*A6)+1/(A6*F6v21)+(1-e21)/(e21*A21lat*3) 
R7v0 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v0) 
R7v6 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R7v7 = (1-e7)/(e7*A7*0.8)+1/(A7*0.8*F7v7)+(1-e7)/(e7*A7*0.8) 
R7v8 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v8)+(1-e8)/(e8*A8) 
R7v10 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v10)+(1-e10)/(e10*A10) 
R7v11 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v11)+(1-e11)/(e11*A11lat) 
R7v12 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v12)+(1-e12)/(e12*A12lat*3) 
R7v13 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v13)+(1-e13)/(e13*A13lat*4) 
R7v14 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v14)+(1-e14)/(e14*A14lat*3) 
R7v15 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v15)+(1-e15)/(e15*A15lat1) 
R7v17 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v17)+(1-e17)/(e17*A17lat1*2) 
R7v18 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v18)+(1-e18)/(e18*(A18lat1*2+A18lat2)) 
R7v19 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v19)+(1-e19)/(e19*(A19lat*2+A19sup)) 
R7v20 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v20)+(1-e20)/(e20*(A20lat1+A20lat2)) 
R7v21 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v21)+(1-e21)/(e21*A21lat*3) 
R7v22 = (1-e7)/(e7*A7)+1/(A7*F7v22)+(1-e22)/(e22*A22lat) 
R8v6 = (1-e8)/(e8*A8)+1/(A8*F8v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R8v7 = (1-e8)/(e8*A8)+1/(A8*F8v7)+(1-e7)/(e7*A7) 
R8v11 = (1-e8)/(e8*A8)+1/(A8*F8v11)+(1-e11)/(e11*A11lat*2) 
R8v12 = (1-e8)/(e8*A8)+1/(A8*F8v12)+(1-e12)/(e12*A12lat*4) 
R8v15 = (1-e8)/(e8*A8)+1/(A8*F8v15)+(1-e15)/(e15*(A15lat1+A15lat2)*2) 
R8v17 = (1-e8)/(e8*A8)+1/(A8*F8v17)+(1-e17)/(e17*(A17lat1+A17lat2)*2) 
R8v19 = (1-e8)/(e8*A8)+1/(A8*F8v19)+(1-e19)/(e19*(A19lat*2+A19sup)) 
R8v21 = (1-e8)/(e8*A8)+1/(A8*F8v21)+(1-e21)/(e21*A21sup) 
R9v0 = (1-e9)/(e9*A9)+1/(A9*F9v0) 
R10v6 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R10v7 = (1-e10)/(e10*A10)+1/(A10*F10v7)+(1-e7)/(e7*A7) 
R10v8 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v8)+(1-e8)/(e8*A8) 
R10v11 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v11)+(1-
e11)/(e11*(A11lat+A11sup)) 
R10v12 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v12)+(1-e12)/(e12*A12sup) 
R10v13 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v13)+(1-
e13)/(e13*(A13lat*2+A13sup)) 
R10v16 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v16)+(1-e16)/(e16*A16sup) 
R10v17 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v17)+(1-e17)/(e17*A17sup) 
R10v18 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v18)+(1-
e18)/(e18*(A18lat1+A18lat2+A18sup)) 
R10v19 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v19)+(1-e19)/(e19*A19sup) 
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R10v20 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v20)+(1-
e20)/(e20*(A20lat2+A20sup)) 
R10v21 = (1-e10)/(e10*A10*0.5)+1/(0.5*A10*F10v21)+(1-e21)/(e21*A21lat) 
R11v6 = (1-e11)/(e11*A11sup)+1/(A11sup*F11v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R11v7 = (1-e11)/(e11*A11lat)+1/(A11lat*F11v7)+(1-e7)/(e7*A7) 
R11v8 = (1-e11)/(e11*A11lat*2)+1/(2*A11lat*F11v8)+(1-e8)/(e8*A8) 
R11v10 = (1-e11)/(e11*(A11sup+A11lat))+1/((A11sup+A11lat)*F11v10)+(1-
e10)/(e10*A10*0.5) 
R11v12 = (1-e11)/(e11*A11lat)+1/(A11lat*F11v12)+(1-e12)/(e12*A21lat) 
R11v13 = (1-e11)/(e11*A11lat)+1/(A11lat*F11v13)+(1-e13)/(e13*A13lat) 
R11v15 = (1-e11)/(e11*A11lat)+1/(A11lat*F11v15)+(1-e15)/(e15*A15lat1) 
R11v16 = (1-e11)/(e11*A11lat)+1/(A11lat*F11v16)+(1-e16)/(e16*A16lat1) 
R11v17 = (1-e11)/(e11*A11lat)+1/(A11lat*F11v17)+(1-e17)/(e17*A17lat1) 
R12v6 = (1-e12)/(e12*A12sup)+1/(A12sup*F12v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R12v7 = (1-e12)/(e12*A12lat*3)+1/(A12lat*3*F12v7)+(1-e7)/(e7*A7) 
R12v8 = (1-e12)/(e12*A12lat*4)+1/(A12lat*4*F12v8)+(1-e8)/(e6*A8) 
R12v10 = (1-e12)/(e12*A12sup)+1/(A12sup*F12v10)+(1-e10)/(e10*A10*0.5) 
R12v11 = (1-e12)/(e12*A12lat)+1/(A12lat*F12v11)+(1-e11)/(e11*A11lat) 
R12v13 = (1-e12)/(e12*A12sup)+1/(A12sup*F12v13)+(1-e13)/(e13*A13lat*4) 
R12v14 = (1-e12)/(e12*A12sup)+1/(A12sup*F12v14)+(1-e14)/(e14*A14lat*4) 
R12v15 = (1-e12)/(e12*A12lat)+1/(A12lat*F12v15)+(1-e15)/(e15*A15lat2) 
R12v16 = (1-e12)/(e12*A12lat)+1/(A12lat*F12v16)+(1-e16)/(e16*A16lat2) 
R12v19 = (1-e12)/(e12*A12lat)+1/(A12lat*F12v19)+(1-e19)/(e19*A19sup) 
R12v20 = (1-e12)/(e12*A12sup)+1/(A12sup*F12v20)+(1-
e20)/(e20*2*(A20lat1+A20lat2)) 
R12v21 = (1-e12)/(e12*A12sup)+1/(A12sup*F12v21)+(1-e21)/(e21*A21sup) 
R13v6 = (1-e13)/(e13*A13sup)+1/(A13sup*F13v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R13v7 = (1-e13)/(e13*A13lat*4)+1/(A13lat*4*F13v7)+(1-e7)/(e7*A7) 
R13v10 = (1-
e13)/(e13*(A13sup+A13lat*2))+1/((A13sup+A13lat*2)*F13v10)+(1-
e10)/(e10*A10*0.5) 
R13v11 = (1-e13)/(e13*A13lat)+1/(A13lat*F13v11)+(1-e11)/(e11*A11lat) 
R13v12 = (1-e13)/(e13*A13lat*4)+1/(A13lat*4*F13v12)+(1-
e12)/(e12*A12sup) 
R13v14 = (1-e13)/(e13*A13lat)+1/(A13lat*F13v14)+(1-e14)/(e14*A14lat) 
R13v20 = (1-e13)/(e13*A13lat)+1/(A13lat*F13v20)+(1-e20)/(e20*A20lat1) 
R14v6 = (1-e14)/(e14*A14sup)+1/(A14sup*F14v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R14v7 = (1-e14)/(e14*A14lat*3)+1/(A14lat*3*F14v7)+(1-e7)/(e7*A7) 
R14v12 = (1-e14)/(e14*A14lat*4)+1/(A14lat*4*F14v12)+(1-
e12)/(e12*A12sup) 
R14v13 = (1-e14)/(e14*A14lat)+1/(A14lat*F14v13)+(1-e13)/(e13*A13lat) 
R14v20 = (1-e14)/(e14*A14lat)+1/(A14lat*F14v20)+(1-e20)/(e20*A20lat2) 
R15v6 = (1-e15)/(e15*A15sup)+1/(A15sup*F15v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R15v7 = (1-e15)/(e15*A15lat1)+1/(A15lat1*F15v7)+(1-e7)/(e7*0.94) 
R15v8 = (1-
e15)/(e15*(A15lat1+A15lat2))+1/((A15lat1*A15lat2)*2*F15v8)+(1-
e8)/(e8*A8) 
R15v11 = (1-e15)/(e15*A15lat1)+1/(A15lat1*F15v11)+(1-e11)/(e11*A11lat) 
R15v12 = (1-e15)/(e15*A15lat2)+1/(A15lat2*F15v12)+(1-e12)/(e12*A12lat) 
R15v16 = (1-e15)/(e15*A15sup)+1/(A15sup*F15v16)+(1-e16)/(e16*A16lat1) 
R15v17 = (1-e15)/(e15*A15lat2)+1/(A15lat2*F15v17)+(1-
e17)/(e17*A17lat2) 
R16v6 = (1-e16)/(e16*A16sup)+1/(A16sup*F16v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R16v7 = (1-e16)/(e16*A16lat1)+1/(A16lat1*F16v7)+(1-e7)/(e7*0.94) 
R16v10 = (1-e16)/(e16*A16sup)+1/(A16sup*F16v10)+(1-e10)/(e10*A10*0.5) 
R16v11 = (1-e16)/(e16*A16lat1)+1/(A16lat1*F16v11)+(1-e11)/(e11*A11lat) 
R16v12 = (1-e16)/(e16*A16lat2)+1/(A16lat2*F16v12)+(1-e12)/(e12*A12lat) 
R16v15 = (1-e16)/(e16*A16lat1)+1/(A16lat1*F16v15)+(1-e15)/(e15*A15sup) 
R16v17 = (1-e16)/(e16*A16lat2)+1/(A16lat2*F16v17)+(1-
e17)/(e17*A17lat2) 
R16v18 = (1-e16)/(e16*A16lat2)+1/(A16lat2*F16v18)+(1-
e18)/(e18*A18lat2) 
R17v6 = (1-e17)/(e17*A17sup)+1/(A17sup*F17v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R17v7 = (1-
e17)/(e17*(A17lat1*2+A17lat2))+1/((A17lat1*2+A17lat2)*F17v7)+(1-
e7)/(e7*A7) 
R17v8 = (1-
e17)/(e17*(A17lat1+A17lat2)*2)+1/((A17lat1*A17lat2)*2*F17v8)+(1-
e8)/(e8*A8) 
R17v10 = (1-e17)/(e17*A17sup)+1/(A17sup*F17v10)+(1-e10)/(e10*A10*0.5) 
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R17v11 = (1-e17)/(e17*A17lat1)+1/(A17lat1*F17v11)+(1-e11)/(e11*A11lat) 
R17v15 = (1-e17)/(e17*A17lat2)+1/(A17lat2*F17v15)+(1-
e15)/(e15*A15lat2) 
R17v16 = (1-e17)/(e17*A17lat2)+1/(A17lat2*F17v16)+(1-
e16)/(e16*A16lat2) 
R17v18 = (1-e17)/(e17*A17sup)+1/(A17sup*F17v18)+(1-
e18)/(e18*(A18lat1+A18lat2)*2) 
R17v19 = (1-e17)/(e17*A17lat2)+1/(A17lat2*F17v19)+(1-e19)/(e19*A19sup) 
R18v6 = (1-e18)/(e18*A18sup)+1/(A18sup*F18v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R18v7 = (1-
e18)/(e18*(A18lat1+A18lat2)*2)+1/((A18lat1*A18lat2)*2*F18v7)+(1-
e7)/(e7*A7) 
R18v10 = (1-
e18)/(e18*(A18sup+A18lat1+A18lat2))+1/((A18sup+A18lat1+A18lat2)*F18v10
)+(1-e10)/(e10*A10*0.5) 
R18v16 = (1-e18)/(e18*A18lat2)+1/(A18lat2*F18v16)+(1-
e16)/(e16*A16lat2) 
R18v17 = (1-
e18)/(e18*(A18lat1+A18lat2)*2)+1/((A18lat1+A18lat2)*2*F18v17)+(1-
e17)/(e17*A17sup) 
R19v6 = (1-e19)/(e19*A19sup)+1/(A19sup*F19v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R19v7 = (1-
e19)/(e19*(A19sup+2*A19lat))+1/((A19sup+2*A19lat)*F19v7)+(1-
e7)/(e7*A7) 
R19v8 = (1-e19)/(e19*A19sup)+1/(A19sup*F19v8)+(1-e8)/(e8*A8) 
R19v10 = (1-e19)/(e19*A19sup)+1/(A19sup*F19v10)+(1-e10)/(e10*A10*0.5) 
R19v12 = (1-e19)/(e19*A19sup)+1/(A19sup*F19v12)+(1-e12)/(e12*A12lat) 
R19v17 = (1-e19)/(e19*A19sup)+1/(A19sup*F19v17)+(1-e17)/(e17*A17lat2) 
R20v6 = (1-e20)/(e20*A20sup)+1/(A20sup*F20v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R20v7 = (1-
e20)/(e20*(A20lat1+A20lat2))+1/((A20lat1+A20lat2)*F20v7)+(1-
e7)/(e7*A7*0.5) 
R20v10 = (1-e20)/(e20*A20sup)+1/(A20sup*F20v10)+(1-e10)/(e10*A10*0.5) 
R20v12 = (1-
e20)/(e20*(A20lat1+A20lat2)*2)+1/((A20lat1+A20lat2)*2*F20v12)+(1-
e12)/(e12*A12sup) 
R20v13 = (1-e20)/(e20*A20lat1)+1/(A20lat1*F20v13)+(1-e13)/(e13*A13lat) 
R20v14 = (1-e20)/(e20*A20lat2)+1/(A20lat2*F20v14)+(1-e14)/(e14*A14lat) 
R21v0 = (1-e21)/(e21*A21lat)+1/(A21lat*F21v0) 
R21v6 = (1-e21)/(e21*A21lat*3)+1/(A21lat*3*F21v6)+(1-e6)/(e6*A6) 
R21v7 = (1-e21)/(e21*A21lat*3)+1/(A21lat*3*F21v7)+(1-e7)/(e7*A7) 
R21v8 = (1-e21)/(e21*A21sup)+1/(A21sup*F21v8)+(1-e8)/(e8*A8) 
R21v10 = (1-e21)/(e21*A21lat)+1/(A21lat*F21v10)+(1-e10)/(e10*A10*0.5) 
R21v12 = (1-e21)/(e21*A21sup)+1/(A21sup*F21v12)+(1-e12)/(e12*A12sup) 
R21v22 = (1-e21)/(e21*A21lat)+1/(A21lat*F21v22)+(1-e22)/(e22*A22lat) 
R22v0 = (1-e22)/(e22*(A22lat+A22sup2))+1/((A22lat+A22sup2)*F22v0) 
R22v7 = (1-e22)/(e22*A22lat)+1/(A22lat*F22v7)+(1-e7)/(e7*0.345) 
R22v21 = (1-e22)/(e22*A22lat)+1/(A22lat*F22v21)+(1-e21)/(e21*A21lat) 
R23v0 = (1-e23)/(e23*A23)+1/(A23*F23v0) 
R23v1 = (1-e23)/(e23*A23)+1/(A23*F23v1)+(1-e1)/(e1*A1) 
R23v23 = (1-e23)/(e23*A23)+1/(A23*F23v23)+(1-e23)/(e23*A23) 
R24v0 = (1-e24)/(e24*A24)+1/(A24*F24v0) 
R24v1 = (1-e24)/(e24*A24)+1/(A24*F24v1)+(1-e1)/(e1*A1) 
R24v24 = (1-e24)/(e24*A24)+1/(A24*F24v24)+(1-e24)/(e24*A24) 
R25v0 = (1-e25)/(e25*A25)+1/(A25*F25v0) 
R25v1 = (1-e25)/(e25*A25)+1/(A25*F25v1)+(1-e1)/(e1*A1) 
R25v25 = (1-e25)/(e25*A25)+1/(A25*F25v25)+(1-e25)/(e25*A25) 
R26v0 = (1-e26)/(e26*A26)+1/(A26*F26v0) 
R26v1 = (1-e26)/(e26*A26)+1/(A26*F26v1)+(1-e1)/(e1*A1) 
R26v26 = (1-e26)/(e26*A26)+1/(A26*F26v26)+(1-e26)/(e26*A26) 
R27v0 = (1-e27)/(e27*A27)+1/(A27*F27v0) 
R27v1 = (1-e27)/(e27*A27)+1/(A27*F27v1)+(1-e1)/(e1*A1) 
R27v27 = (1-e27)/(e27*A27)+1/(A27*F27v27)+(1-e27)/(e27*A27) 
R28v0 = (1-e28)/(e28*A28)+1/(A28*F28v0) 
R29v0 = (1-e29)/(e29*A29)+1/(A29*F29v0) 
 
C2v3 = k2*At2a/L2b 
C2v23 = k2*At2a/L2a 
C2v24 = k2*At2b/L2c 
C3v2 = k3*At3a/L3b 
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C3v5 = k3*At3a/L2a 
C3v25 = k3*At3b/L2c 
C4v1 = 1/((s4/(k4*A4v1))+1/(hc*A4v1)+(s1/(k1*A4v1))) 
C5v3 = k5*At5a/L5a 
C5v23 = k5*At5a/L5b 
C5v26 = k5*At5b/L5c 
C6v1 = 1/((s6/(k6*A6v1))+1/(hc*A6v1)+(s1/(k1*A6v1))) 
C9v8 = 1/((s9/(k9*A9))+1/(hc*A9)+(s8/(k8*A9))) 
C11v8 = 1/((s11/(k11*A11v8))+1/(hc*A11v8)+(s8/(k8*A11v8))) 
C12v8 = 1/((s12/(k12*A12v8))+1/(hc*A12v8)+(s8/(k8*A12v8))) 
C13v12 = 1/((s13/(k13*A13v12))+1/(hc*A13v12)+(s12/(k12*A13v12))) 
C14v12 = 1/((s14/(k14*A14v12))+1/(hc*A14v12)+(s12/(k12*A14v12))) 
C15v8 = 1/((s15/(k15*A15v8))+1/(hc*A15v8)+(s8/(k8*A15v8))) 
C16v15 = 1/((s16/(k16*A16v15))+1/(hc*A16v15)+(s15/(k15*A16v15))) 
C17v8 = 1/((s17/(k17*A17v8))+1/(hc*A17v8)+(s8/(k8*A17v8))) 
C18v17 = 1/((s18/(k18*A18v17))+1/(hc*A18v17)+(s17/(k17*A18v17))) 
C19v8 = 1/((s19/(k19*A19v8))+1/(hc*A19v8)+(s8/(k8*A19v8))) 
C20v12 = 1/((s20/(k20*A20v12))+1/(hc*A20v12)+(s12/(k12*A20v12))) 
C21v6 = 1/((s21/(k21*A21v6))+1/(hc*A21v6)+(s6/(k6*A21v6))) 
C21v7 = 1/((s21/(k21*0.0037))+1/(hc*0.0037)+(s7/(k7*0.0037))) 
C22v21 = 1/((s22/(k22*A22v21))+1/(hc*A22v21)+(s21/(k21*A22v21))) 
C23v2 = k23*At23a/L23a 
C23v5 = k23*At23a/L23b 
C23v27 = k23*At23b/L23c 
C24v2 = k24*At24b/L24c 
C24v25 = k24*At24a/L24b 
C24v27 = k24*At24a/L24a 
C25v3 = k25*At2b/L25c 
C25v24 = k25*At25a/L25b 
C25v26 = k25*At25a/L25a 
C26v5 = k26*At26b/L2c 
C26v25 = k26*At26a/L26a 
C26v27 = k26*At26a/L26b 
C27v23 = k27*At27b/L27c 
C27v24 = k27*At27a/L27a 
C27v26 = k27*At27a/L27b 
C28v4 = k28*At28a/L28a 
C28v29 = k28*At28b/L28a 
C29v4 = k29*At29a/L29a 
C29v28 = k29*At29b/L29a 
  
 Progettazione termostrutturale preliminare di un microsatellite per la missione SPES 
 
147 
 
Foglio di lavoro Satellite 
function dy = satellite(t,y) %non c'è conduzione con mli 
dy = zeros(22,1); 
dy(1) = 6.5359e-004*(5.67e-008*((y(2)^4 - y(1)^4)/232.0882 + (y(3)^4 - 
y(1)^4)/240.7859 + (y(4)^4 - y(1)^4)/231.7810 + (y(6)^4 - 
y(1)^4)/240.7859)); 
dy(2) = 0.0095/y(2)*(1*(y(5)-y(2)) + 5.67e-008*((y(1)^4 - 
y(2)^4)/232.0823)); 
dy(3) = 3.7538e-004*(20.9354*(y(5)-y(3)) + 5.67e-008*((y(1)^4 - 
y(3)^4)/240.7932 + (y(4)^4 - y(3)^4)/56.2763)); 
dy(4) = 2.4271e-004*(5.67e-008*((y(1)^4 - y(4)^4)/231.7954 + (y(3)^4 - 
y(4)^4)/53.7023 + (y(6)^4 - y(4)^4)/53.7023 + (0 - y(4)^4)/0.5363) + 
1190.5315*(sin(pi*t/39600))^2); 
dy(5) = 0.0021*(1*(y(2)-y(5)) + 20.9354*(y(3)-y(5)) + 5.67e-008*((0 - 
y(5)^4)/1.0823)); 
dy(6) = 3.7538e-004*(0.4430*(y(21)-(y(6)) + 5.67e-008*((y(1)^4 - 
y(6)^4)/240.7932 + (y(4)^4 - y(6)^4)/56.2763 + (y(7)^4 - 
y(6)^4)/10.5620 + (y(8)^4 - y(6)^4)/23.6783 + (y(10)^4 - 
y(6)^4)/38.5281 + (y(12)^4 - y(6)^4)/120.4762 + (y(13)^4 - 
y(6)^4)/1.0446e+003 + (y(14)^4 - y(6)^4)/520.4762 + (y(16)^4 - 
y(6)^4)/343.4268 + (y(17)^4 - y(6)^4)/169.6443 + (y(18)^4 - 
y(6)^4)/1.2348e+003 + (y(19)^4 - y(6)^4)/104.2475 + (y(20)^4 - 
y(6)^4)/676.9089 + (y(21)^4 - y(6)^4)/148.4256))); 
dy(7) = 2.4271e-004*(0.0727*(y(21)-y(7)) + 5.67e-008*((0 - 
y(7)^4)/0.5381 + (y(6)^4 - y(7)^4)/10.0222 + (273^4 - y(7)^4)/3.0298 + 
(y(8)^4 - y(7)^4)/13.2044 + (y(10)^4 - y(7)^4)/45.6449 + (y(11)^4 - 
y(7)^4)/83.0650 + (y(12)^4 - y(7)^4)/44.0208 + (y(13)^4 - 
y(7)^4)/176.5829 + (y(14)^4 - y(7)^4)/750.2360 + (y(15)^4 - 
y(7)^4)/264.4359 + (y(17)^4 - y(7)^4)/130.5669 + (y(18)^4 - 
y(7)^4)/476.6257 + (y(19)^4 - y(7)^4)/57.5937 + (y(20)^4 - 
y(7)^4)/704.5315 + (y(21)^4 - y(7)^4)/130.7164 + (y(22)^4 - 
y(7)^4)/504.0028) + 1257.559*(sin(pi*t/39600))^2); 
dy(8) = 3.7538e-004*(20.9354*(y(9)-y(8)) + 0.3878*(y(11)-y(8)) + 
3.0279*(y(12)-y(8)) + 1.1849*(y(15)-y(8)) + 1.4846*(y(17)-y(8)) + 
0.1884*(y(19)-y(8)) + 5.67e-008*((y(6)^4 - y(8)^4)/23.2461 + (y(7)^4 - 
y(8)^4)/14.3185 + (y(11)^4 - y(8)^4)/98.3794 + (y(12)^4 - 
y(8)^4)/56.9440 + (y(15)^4 - y(8)^4)/102.0792 + (y(17)^4 - 
y(8)^4)/81.0945 + (y(19)^4 - y(8)^4)/74.2586 + (y(21)^4 - 
y(8)^4)/1.0300e+003)); 
dy(9) = 0.0021*(20.9354*(y(8)-y(9)) + 5.67e-008*((0 - y(9)^4)/1.0823) 
+ 280/1980); 
dy(10) = 0.0081*(5.67e-008*((y(6)^4 - y(10)^4)/89.6489 + (y(7)^4 - 
y(10)^4)/46.5504 + (y(8)^4 - y(10)^4)/3.1702e+003 + (y(11)^4 - 
y(10)^4)/3.2238e+003 + (y(12)^4 - y(10)^4)/2.7885e+003 + (y(13)^4 - 
y(10)^4)/3.3841e+003 + (y(16)^4 - y(10)^4)/494.2397 + (y(17)^4 - 
y(10)^4)/2.8305e+003 + (y(18)^4 - y(10)^4)/3.0307e+003 + (y(19)^4 - 
y(10)^4)/2.7489e+003 + (y(20)^4 - y(10)^4)/3.4440e+003 + (y(21)^4 - 
y(10)^4)/3.4834e+003)); 
dy(11) = 1.1122e-004*(5.67e-008*((y(6)^4 - y(11)^4)/1.9061e+003 + 
(y(7)^4 - y(11)^4)/92.3290 + (y(8)^4 - y(11)^4)/69.8388 + (y(10)^4 - 
y(11)^4)/685.8479 + (y(12)^4 - y(11)^4)/519.5924 + (y(13)^4 - 
y(11)^4)/9.0612e+003 + (y(15)^4 - y(11)^4)/331.3767 + (y(16)^4 - 
y(11)^4)/2.1041e+003 + (y(17)^4 - y(11)^4)/581.7735) + 
104.895*18/396); 
dy(12) = 9.4162e-005*(0.1*(y(8)-y(12)) + 0.1942*(y(13)-y(12)) + 
0.5492*(y(14)-y(12)) + 0.5025*(y(20)-y(12)) + 5.67e-008*((y(6)^4 - 
y(12)^4)/167.0510 + (y(7)^4 - y(12)^4)/50.6066 + (y(8)^4 - 
y(12)^4)/60.0969 + (y(10)^4 - y(12)^4)/2.8996e+003 + (y(11)^4 - 
y(12)^4)/326.8606 + (y(13)^4 - y(12)^4)/620.3704 + (y(14)^4 - 
y(12)^4)/735.1852 + (y(15)^4 - y(12)^4)/591.0714 + (y(16)^4 - 
y(12)^4)/2.4297e+003 + (y(19)^4 - y(12)^4)/1.9586e+003 + (y(20)^4 - 
y(12)^4)/636.9075) + 7.5); 
dy(13) = 8.5470e-004*(0.1942*(y(12)-y(13)) + 5.67e-008*((y(6)^4 - 
y(13)^4)/1.5752e+003 + (y(7)^4 - y(13)^4)/181.7114 + (y(10)^4 - 
y(13)^4)/2.1699e+003 + (y(11)^4 - y(13)^4)/2.3421e+003 + (y(12)^4 - 
y(13)^4)/435.1852 + (y(14)^4 - y(13)^4)/4.0667e+003 + (y(20)^4 - 
y(13)^4)/2.1527e+003) + 4.2); 
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dy(14) = 0.0011*(0.5492*(y(12)-y(14)) + 5.67e-008*((y(6)^4 - 
y(14)^4)/540.0840 + (y(7)^4 - y(14)^4)/917.5461 + (y(12)^4 - 
y(14)^4)/656.3830 + (y(13)^4 - y(14)^4)/3.9385e+003 + (y(20)^4 - 
y(14)^4)/1.3315e+004) + 0.75); 
dy(15) = 4.4444e-004*(1.1849*(y(8)-y(15)) + 0.9870*(y(16)-y(15)) + 
5.67e-008*((y(6)^4 - y(15)^4)/1.1019e+004 + (y(7)^4 - 
y(15)^4)/348.3508 + (y(8)^4 - y(15)^4)/2.0805e+003 + (y(11)^4 - 
y(15)^4)/386.5828 + (y(12)^4 - y(15)^4)/602.9762 + (y(16)^4 - 
y(15)^4)/2.8996e+003 + (y(17)^4 - y(15)^4)/682.4598) + 52.5); 
dy(16) = 7.4074e-004*(0.9870*(y(15)-y(16)) + 5.67e-008*((y(6)^4 - 
y(16)^4)/335.2311 + (y(7)^4 - y(16)^4)/5.3379e+003 + (y(10)^4 - 
y(16)^4)/494.4506 + (y(11)^4 - y(16)^4)/2.0462e+003 + (y(12)^4 - 
y(16)^4)/2.4792e+003 + (y(15)^4 - y(16)^4)/2.9788e+003 + (y(17)^4 - 
y(16)^4)/2.9864e+003 + (y(18)^4 - y(16)^4)/1.3686e+004) + 2.1); 
dy(17) = 1.2626e-004*(1.4846*(y(8)-y(17)) + 0.2351*(y(18)-y(17)) + 
5.67e-008*((y(6)^4 - y(17)^4)/255.8006 + (y(7)^4 - y(17)^4)/92.0573 + 
(y(8)^4 - y(17)^4)/1.0688e+003 + (y(10)^4 - y(17)^4)/2.7939e+003 + 
(y(11)^4 - y(17)^4)/6.5749e+003 + (y(15)^4 - y(17)^4)/685.9065 + 
(y(16)^4 - y(17)^4)/2.5217e+003 + (y(18)^4 - y(17)^4)/682.1475 + 
(y(19)^4 - y(17)^4)/338.4005) + 4.8); 
dy(18) = 0.0011*(0.2351*(y(17)-y(18)) + 5.67e-008*((y(6)^4 - 
y(18)^4)/2.1475e+003 + (y(7)^4 - y(18)^4)/1.9805e+004 + (y(10)^4 - 
y(18)^4)/2.2652e+003 + (y(16)^4 - y(18)^4)/1.4170e+004 + (y(17)^4 - 
y(18)^4)/544.1232) + 1.8); 
dy(19) = 7.9365e-005*(0.1884*(y(8)-y(19)) + 5.67e-008*((y(6)^4 - 
y(19)^4)/108.4530 + (y(7)^4 - y(19)^4)/56.4653 + (y(8)^4 - 
y(19)^4)/90.7168 + (y(10)^4 - y(19)^4)/1.7601e+003 + (y(12)^4 - 
y(19)^4)/1.2915e+003 + (y(17)^4 - y(19)^4)/304.0125) + 2.7); 
dy(20) = 0.0013*(0.5025*(y(12)-y(20)) + 5.67e-008*((y(6)^4 - 
y(20)^4)/684.3349 + (y(7)^4 - y(20)^4)/888.5425 + (y(10)^4 - 
y(20)^4)/4.2713e+003 + (y(12)^4 - y(20)^4)/589.5105 + (y(13)^4 - 
y(20)^4)/2.0183e+003 + (y(14)^4 - y(20)^4)/6.6822e+003) + 0.85); 
dy(21) = 0.0037*(0.4430*(y(6)-(y(21)) + 0.0727*(y(7)-y(21)) + 5.67e-
008*((0 - y(21)^4)/624.6246 + (y(6)^4 - y(21)^4)/146.7096 + (y(7)^4 - 
y(21)^4)/156.2420 + (y(8)^4 - y(21)^4)/966.6942 + (y(10)^4 - 
y(21)^4)/3.9497e+003 + (y(12)^4 - y(21)^4)/2.7222e+003 + (y(22)^4 - 
y(21)^4)/992.8289) + 0.85)); 
dy(22) = 0.0021*(0.0839*(y(21)-y(22)) + 5.67e-008*((y(7)^4 - 
y(22)^4)/1.2614e+003 + (y(21)^4 - y(22)^4)/1.0501e+003 + (0 - 
y(22)^4)/339.5187) + 0.85 + 
2062.7*0.0458*(0.0071*(0.5+4/pi*(0.41*sin(2*pi/39600*t)+0.41/3*sin(6*p
i/39600*t)+0.41/5*sin(10*pi/39600*t))))); 
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Foglio di lavoro Satellite2 
function dy = satellite(t,y) %non c'è conduzione con mli 
dy = zeros(29,1); 
dy(1) = 6.5359e-004*(5.67e-008*((y(2)^4 - y(1)^4)/311.8240 + (y(3)^4 - 
y(1)^4)/311.8240 + (y(4)^4 - y(1)^4)/306.0468 + (y(5)^4 - 
y(1)^4)/311.8240 + (y(6)^4 - y(1)^4)/315.0027 + (y(23)^4 - 
y(1)^4)/311.8240 + (y(24)^4 - y(1)^4)/311.3993 + (y(25)^4 - 
y(1)^4)/311.3993 + (y(26)^4 - y(1)^4)/311.3993 + (y(27)^4 - 
y(1)^4)/311.3993 + (0 - y(1)^4)/306.8946)); 
dy(2) = 0.0761/y(2)*(0.298*(y(3)-y(2)) + 0.84*(y(23)-y(2)) + 
7.5*(y(24)-y(2)) + 5.67e-008*((y(1)^4 - y(2)^4)/311.7467 + (0 - 
y(2)^4)/6.6582)); 
dy(3) = 0.0761/y(3)*(0.298*(y(2)-y(3)) + 0.84*(y(5)-y(3)) + 
7.5*(y(25)-y(3)) + 5.67e-008*((y(1)^4 - y(3)^4)/311.7467 + (0 - 
y(3)^4)/6.6582)); 
dy(4) = 2.4271e-004*(5.67e-008*((y(1)^4 - y(4)^4)/306.0500 + (y(6)^4 - 
y(4)^4)/31.1798 + (0 - y(4)^4)/0.5363) + 
1257.559*(sin(pi*t/39600))^2); 
dy(5) = 0.0761/y(5)*(0.84*(y(3)-y(5)) + 0.4523*(y(23)-y(5)) + 
7.5*(y(26)-y(5)) + 5.67e-008*((y(1)^4 - y(5)^4)/311.7467 + (0 - 
y(5)^4)/6.6582)); 
dy(6) = 3.7538e-004*(0.4430*(y(21)-(y(6)) + 5.67e-008*((y(1)^4 - 
y(6)^4)/315.0478 + (y(4)^4 - y(6)^4)/56.2763 + (y(7)^4 - 
y(6)^4)/10.5620 + (y(8)^4 - y(6)^4)/23.6783 + (y(10)^4 - 
y(6)^4)/38.5281 + (y(12)^4 - y(6)^4)/120.4762 + (y(13)^4 - 
y(6)^4)/1.0446e+003 + (y(14)^4 - y(6)^4)/520.4762 + (y(16)^4 - 
y(6)^4)/343.4268 + (y(17)^4 - y(6)^4)/169.6443 + (y(18)^4 - 
y(6)^4)/1.2348e+003 + (y(19)^4 - y(6)^4)/104.2475 + (y(20)^4 - 
y(6)^4)/676.9089 + (y(21)^4 - y(6)^4)/148.4256))); 
dy(7) = 2.4271e-004*(0.0727*(y(21)-y(7)) + 5.67e-008*((0 - 
y(7)^4)/0.5381 + (y(6)^4 - y(7)^4)/10.0222 + (273^4 - y(7)^4)/3.0298 + 
(y(8)^4 - y(7)^4)/13.2044 + (y(10)^4 - y(7)^4)/45.6449 + (y(11)^4 - 
y(7)^4)/83.0650 + (y(12)^4 - y(7)^4)/44.0208 + (y(13)^4 - 
y(7)^4)/176.5829 + (y(14)^4 - y(7)^4)/750.2360 + (y(15)^4 - 
y(7)^4)/264.4359 + (y(17)^4 - y(7)^4)/130.5669 + (y(18)^4 - 
y(7)^4)/476.6257 + (y(19)^4 - y(7)^4)/57.5937 + (y(20)^4 - 
y(7)^4)/704.5315 + (y(21)^4 - y(7)^4)/130.7164 + (y(22)^4 - 
y(7)^4)/504.0028) + 1257.559*(sin(pi*t/39600))^2); 
dy(8) = 3.7538e-004*(20.9354*(y(9)-y(8)) + 0.3878*(y(11)-y(8)) + 
3.0279*(y(12)-y(8)) + 1.1849*(y(15)-y(8)) + 1.4846*(y(17)-y(8)) + 
0.1884*(y(19)-y(8)) + 5.67e-008*((y(6)^4 - y(8)^4)/23.2461 + (y(7)^4 - 
y(8)^4)/14.3185 + (y(11)^4 - y(8)^4)/98.3794 + (y(12)^4 - 
y(8)^4)/56.9440 + (y(15)^4 - y(8)^4)/102.0792 + (y(17)^4 - 
y(8)^4)/81.0945 + (y(19)^4 - y(8)^4)/74.2586 + (y(21)^4 - 
y(8)^4)/1.0300e+003)); 
dy(9) = 0.0021*(20.9354*(y(8)-y(9)) + 5.67e-008*((0 - y(9)^4)/1.0823) 
+ 280/1980); 
dy(10) = 0.0081*(5.67e-008*((y(6)^4 - y(10)^4)/89.6489 + (y(7)^4 - 
y(10)^4)/46.5504 + (y(8)^4 - y(10)^4)/3.1702e+003 + (y(11)^4 - 
y(10)^4)/3.2238e+003 + (y(12)^4 - y(10)^4)/2.7885e+003 + (y(13)^4 - 
y(10)^4)/3.3841e+003 + (y(16)^4 - y(10)^4)/494.2397 + (y(17)^4 - 
y(10)^4)/2.8305e+003 + (y(18)^4 - y(10)^4)/3.0307e+003 + (y(19)^4 - 
y(10)^4)/2.7489e+003 + (y(20)^4 - y(10)^4)/3.4440e+003 + (y(21)^4 - 
y(10)^4)/3.4834e+003)); 
dy(11) = 1.1122e-004*(5.67e-008*((y(6)^4 - y(11)^4)/1.9061e+003 + 
(y(7)^4 - y(11)^4)/92.3290 + (y(8)^4 - y(11)^4)/69.8388 + (y(10)^4 - 
y(11)^4)/685.8479 + (y(12)^4 - y(11)^4)/519.5924 + (y(13)^4 - 
y(11)^4)/9.0612e+003 + (y(15)^4 - y(11)^4)/331.3767 + (y(16)^4 - 
y(11)^4)/2.1041e+003 + (y(17)^4 - y(11)^4)/581.7735) + 
104.895*18/396); 
dy(12) = 9.4162e-005*(0.1*(y(8)-y(12)) + 0.1942*(y(13)-y(12)) + 
0.5492*(y(14)-y(12)) + 0.5025*(y(20)-y(12)) + 5.67e-008*((y(6)^4 - 
y(12)^4)/167.0510 + (y(7)^4 - y(12)^4)/50.6066 + (y(8)^4 - 
y(12)^4)/60.0969 + (y(10)^4 - y(12)^4)/2.8996e+003 + (y(11)^4 - 
y(12)^4)/326.8606 + (y(13)^4 - y(12)^4)/620.3704 + (y(14)^4 - 
y(12)^4)/735.1852 + (y(15)^4 - y(12)^4)/591.0714 + (y(16)^4 - 
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y(12)^4)/2.4297e+003 + (y(19)^4 - y(12)^4)/1.9586e+003 + (y(20)^4 - 
y(12)^4)/636.9075) + 7.5); 
dy(13) = 8.5470e-004*(0.1942*(y(12)-y(13)) + 5.67e-008*((y(6)^4 - 
y(13)^4)/1.5752e+003 + (y(7)^4 - y(13)^4)/181.7114 + (y(10)^4 - 
y(13)^4)/2.1699e+003 + (y(11)^4 - y(13)^4)/2.3421e+003 + (y(12)^4 - 
y(13)^4)/435.1852 + (y(14)^4 - y(13)^4)/4.0667e+003 + (y(20)^4 - 
y(13)^4)/2.1527e+003) + 4.2); 
dy(14) = 0.0011*(0.5492*(y(12)-y(14)) + 5.67e-008*((y(6)^4 - 
y(14)^4)/540.0840 + (y(7)^4 - y(14)^4)/917.5461 + (y(12)^4 - 
y(14)^4)/656.3830 + (y(13)^4 - y(14)^4)/3.9385e+003 + (y(20)^4 - 
y(14)^4)/1.3315e+004) + 0.75); 
dy(15) = 4.4444e-004*(1.1849*(y(8)-y(15)) + 0.9870*(y(16)-y(15)) + 
5.67e-008*((y(6)^4 - y(15)^4)/1.1019e+004 + (y(7)^4 - 
y(15)^4)/348.3508 + (y(8)^4 - y(15)^4)/2.0805e+003 + (y(11)^4 - 
y(15)^4)/386.5828 + (y(12)^4 - y(15)^4)/602.9762 + (y(16)^4 - 
y(15)^4)/2.8996e+003 + (y(17)^4 - y(15)^4)/682.4598) + 52.5); 
dy(16) = 7.4074e-004*(0.9870*(y(15)-y(16)) + 5.67e-008*((y(6)^4 - 
y(16)^4)/335.2311 + (y(7)^4 - y(16)^4)/5.3379e+003 + (y(10)^4 - 
y(16)^4)/494.4506 + (y(11)^4 - y(16)^4)/2.0462e+003 + (y(12)^4 - 
y(16)^4)/2.4792e+003 + (y(15)^4 - y(16)^4)/2.9788e+003 + (y(17)^4 - 
y(16)^4)/2.9864e+003 + (y(18)^4 - y(16)^4)/1.3686e+004) + 2.1); 
dy(17) = 1.2626e-004*(1.4846*(y(8)-y(17)) + 0.2351*(y(18)-y(17)) + 
5.67e-008*((y(6)^4 - y(17)^4)/255.8006 + (y(7)^4 - y(17)^4)/92.0573 + 
(y(8)^4 - y(17)^4)/1.0688e+003 + (y(10)^4 - y(17)^4)/2.7939e+003 + 
(y(11)^4 - y(17)^4)/6.5749e+003 + (y(15)^4 - y(17)^4)/685.9065 + 
(y(16)^4 - y(17)^4)/2.5217e+003 + (y(18)^4 - y(17)^4)/682.1475 + 
(y(19)^4 - y(17)^4)/338.4005) + 4.8); 
dy(18) = 0.0011*(0.2351*(y(17)-y(18)) + 5.67e-008*((y(6)^4 - 
y(18)^4)/2.1475e+003 + (y(7)^4 - y(18)^4)/1.9805e+004 + (y(10)^4 - 
y(18)^4)/2.2652e+003 + (y(16)^4 - y(18)^4)/1.4170e+004 + (y(17)^4 - 
y(18)^4)/544.1232) + 1.8); 
dy(19) = 7.9365e-005*(0.1884*(y(8)-y(19)) + 5.67e-008*((y(6)^4 - 
y(19)^4)/108.4530 + (y(7)^4 - y(19)^4)/56.4653 + (y(8)^4 - 
y(19)^4)/90.7168 + (y(10)^4 - y(19)^4)/1.7601e+003 + (y(12)^4 - 
y(19)^4)/1.2915e+003 + (y(17)^4 - y(19)^4)/304.0125) + 2.7); 
dy(20) = 0.0013*(0.5025*(y(12)-y(20)) + 5.67e-008*((y(6)^4 - 
y(20)^4)/684.3349 + (y(7)^4 - y(20)^4)/888.5425 + (y(10)^4 - 
y(20)^4)/4.2713e+003 + (y(12)^4 - y(20)^4)/589.5105 + (y(13)^4 - 
y(20)^4)/2.0183e+003 + (y(14)^4 - y(20)^4)/6.6822e+003) + 0.85); 
dy(21) = 0.0037*(0.4430*(y(6)-(y(21)) + 0.0727*(y(7)-y(21)) + 5.67e-
008*((0 - y(21)^4)/624.6246 + (y(6)^4 - y(21)^4)/146.7096 + (y(7)^4 - 
y(21)^4)/156.2420 + (y(8)^4 - y(21)^4)/966.6942 + (y(10)^4 - 
y(21)^4)/3.9497e+003 + (y(12)^4 - y(21)^4)/2.7222e+003 + (y(22)^4 - 
y(21)^4)/992.8289) + 0.85)); 
dy(22) = 0.0021*(0.0839*(y(21)-y(22)) + 5.67e-008*((y(7)^4 - 
y(22)^4)/1.2614e+003 + (y(21)^4 - y(22)^4)/1.0501e+003 + (0 - 
y(22)^4)/339.5187) + 0.85 + 
2062.7*0.0458*(0.0071*(0.5+4/pi*(0.41*sin(2*pi/39600*t)+0.41/3*sin(6*p
i/39600*t)+0.41/5*sin(10*pi/39600*t))))); 
dy(23) = 0.0761/y(23)*(0.84*(y(2)-y(23)) + 0.4523*(y(5)-y(23)) + 
7.5*(y(27)-y(23)) + 5.67e-008*((y(1)^4 - y(23)^4)/311.7467 + (0 - 
y(23)^4)/6.6582)); 
dy(24) = 0.0761/y(24)*(7.5*(y(2)-y(24)) + 0.298*(y(25)-y(24)) + 
0.84*(y(27)-y(24)) + 5.67e-008*((y(1)^4 - y(24)^4)/311.4062 + (0 - 
y(24)^4)/7.1784)); 
dy(25) = 0.0761/y(25)*(7.5*(y(3)-y(25)) + 0.298*(y(24)-y(25)) + 
0.84*(y(26)-y(25)) + 5.67e-008*((y(1)^4 - y(25)^4)/311.4062 + (0 - 
y(25)^4)/7.1784)); 
dy(26) = 0.0761/y(26)*(7.5*(y(5)-y(26)) + 0.84*(y(25)-y(26)) + 
0.4523*(y(27)-y(26)) + 5.67e-008*((y(1)^4 - y(26)^4)/311.4062 + (0 - 
y(26)^4)/7.1784)); 
dy(27) = 0.0761/y(27)*(7.5*(y(23)-y(27)) + 0.84*(y(24)-y(27)) + 
0.4523*(y(26)-y(27)) + 5.67e-008*((y(1)^4 - y(27)^4)/311.4062 + (0 - 
y(27)^4)/7.1784)); 
dy(28) = 0.0015*(1.2631e-004*(y(4)-y(28)) + 0.0025*(y(29)-y(28)) + 
5.67e-008*((0 - y(28)^4)/113.6364)); 
dy(29) = 0.0015*(1.2631e-004*(y(4)-y(29)) + 0.0025*(y(28)-y(29)) + 
5.67e-008*((0 - y(29)^4)/113.6364)); 
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Foglio di lavoro Risolutore 
M = [1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1]; 
options = odeset('Mass',M,'RelTol',1e-6,'AbsTol',[1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 
1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 
1e-6 1e-6 1e-6 1e-6]); 
tspan = [0 396000]; 
y0 = [273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 
273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273]; 
[t,y] = ode45(@satellite,tspan,y0,options); 
plot(t,y(:,1),'-') 
xlabel('Time (s)') 
ylabel('Temperature (°K)') 
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Foglio di lavoro Risolutore2 
M = [1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 
     0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1]; 
options = odeset('Mass',M,'RelTol',1e-6,'AbsTol',[1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 
1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 
1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6 1e-6]); 
tspan = [0 396000]; 
y0 = [273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 
273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 273; 
273; 273]; 
[t,y] = ode45(@satellite2,tspan,y0,options); 
plot(t,y(:,1),'-') 
xlabel('Time (s)') 
ylabel('Temperature (°K)') 
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Foglio di lavoro Magnete 
clc 
clear all 
 
%Vincolo sul momento di dipolo 
mu=3e5; %momento di dipolo richiesto in A*m^2 
MS=1; %margine di sicurezza della corrente 
 
%Dati circuito primario 
V=28; %tensione generatore in V 
ni=1600; %frequenza generatore in Hz 
R=3; %resistenza in ohm 
Ip=V/R; %corrente primario in A 
Lp=300e-6; %induttanza primaria in H 
 
%Dati circuito secondario 
Ls=4e-6; %induttanza secondaria in H 
k=0.8; %coefficiente di accoppiamento 
M=k*(Lp*Ls)^(1/2); %mutua induttanza 
Is=2*Ip*M/Ls; %Corrente secondario in A 
 
 
% Geometria del magnete 
N_bob=60; %numero di bobine sovrapposte 
t=0.00022; %spessore filo in [m] 
psi=t/(2*pi); 
r_ext=1.85; %raggio esterno del settore circolare [m] 
r_int=1.22; %raggio interno del settore circolare [m] 
alpha_deg=55; %angolo di apertura del settore in gradi 
alpha=deg2rad(alpha_deg); %angolo di apertura del settore in radianti 
arc_int=r_int*alpha; %lunghezza arco interno in [m] 
area_ext=(alpha/2)*((r_ext^2)-(r_int^2)); %area esterna settore 
circolare [m^2] 
 
r_ext_fit=sqrt(area_ext/pi); %raggio esterno fittizio in [m] 
r_int_fit=((r_ext_fit^3)-((6*psi*mu)/(Is*MS*N_bob)))^(1/3); %raggio 
esterno fittizio in [m] 
 
area_int=pi*(r_int_fit)^2; %area interna in [m^2] 
 
sym s; 
spessore=solve('area_int= (alpha*(arc_int-
2*s)/(arc_int))*(1/2)*(((r_ext-s)^2)-((r_int+s)^2))'); 
 
 
S=eval(spessore(end)); 
N=S/t; %numero di avvolgimenti 
p_medio=(((r_int+S/2)+(r_ext-S/2))*alpha)+(2*(r_ext-r_int-(2*S))); 
%perimetro medio di una spira in m 
L_tot=N*N_bob*p_medio; %lunghezza totale filo in m 
peso=L_tot*t*0.0042*9000; %peso in Kg 
 
%calcolo induttanza magnete 
r_med=r_int_fit+(r_ext_fit-r_int_fit)/2; 
d=r_ext_fit-r_int_fit; 
 
L=N_bob*((r_med^2*N^2)/((2*r_med+2.8*d)*10^5)); %induttanza del 
magnete in H 
 
tau=(L/(ni*Ls)); %costante di tempo di carica [s] 
 
 
%stampa a video dei risultati 
disp('Corrente che circola nel magnete [A]=') 
disp(Is) 
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disp('Peso del magnete [kg]') 
disp(peso) 
 
disp('Induttanza Magnete [H]') 
disp(L) 
 
disp('Costante di Tempo di carica [s]') 
disp(tau) 
 
disp(S) 
 
disp(L_tot) 
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